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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de realizar la selección de la mejor 
tipología de helicóptero y planta propulsora que satisfaga los objetivos y 
especificaciones básicas del proyecto.  





2. SELECCIÓN DE TIPO DE HELICÓPTERO 
2.1. DESCRIPCIÓN DE ALTERNATIVAS 
Para realizar el diseño preliminar del helicóptero que más se ajusta a las 
necesidades establecidas en el proyecto es preciso, en primer lugar, determinar 
la tipología del mismo. 
Los helicópteros existentes actualmente en el mercado se pueden clasificar 




• Transporte medio 
• Transporte pesado 
 
2.1.1. Helicóptero ultraligero 
Los helicópteros ultraligeros se caracterizan por tener un peso máximo al 
despegue alrededor de los 300 kg y dotados de una planta propulsora que les 
proporciona una potencia entre 40 y 100 hp.  
Sólo tienen capacidad para el transporte de una única persona y generalmente 
se utilizan para tareas recreativas, agrícolas o de observación. 
Dos ejemplos representativos de este tipo de helicópteros son el modelo XH-20 
o el TH-55. 





2.1.2. Helicóptero ligero 
Los helicópteros ligeros se caracterizan por tener un peso máximo al despegue 
situado entre 800 y 1.200 kg aproximadamente y con una potencia de entre 
150 y 250 hp. 
Disponen de entre 2 y 4 plazas en el interior de la cabina y se utilizan 
generalmente para la realización de tareas sanitarias, agrícolas, de 
observación y también para el transporte de mercancías. 




2.1.3. Helicóptero utilitario 
Los helicópteros utilitarios se caracterizan por tener un peso máximo al 
despegue situado entre 1.500 y 3.500 kg y disponen de una potencia entre 500 
y 1.000 hp. 
Tienen capacidad para transportar entre 5 y 10 pasajeros y se utilizan 
principalmente para tareas sanitarias o de transporte de mercancías. 
Dos ejemplos representativos de este tipo de helicópteros serían Agusta-Bell 
212 H-1N y el Agusta-Bell 204 UH-1B. 
 
Figura 2 - Hughes TH-55. 







2.1.4. Helicóptero de transporte medio 
Los helicópteros de transporte medio se caracterizan por disponer de un peso 
máximo al despegue situado entre los 10.000 y 15.000 kg y una potencia entre 
3.000 y 4.000 hp. 
Este tipo de helicópteros tienen la capacidad de transportar hasta 3.500 kg de 
carga de pago y se utilizan básicamente para el transporte de carga, 
abastecimiento y misiones militares antisubmarinas. 
Dos ejemplos representativos de este tipo de helicópteros son el Eurocopter 
NH-90 y el Sikorsky UH-60. 
 
Figura 5 - Eurocopter NH-90. 
 





2.1.5. Helicóptero de transporte pesado 
Los helicópteros de transporte medio se caracterizan por disponer de un peso 
máximo al despegue situado entre los 15.000 y 25.000 kg y una potencia 
superior a los 5.000 hp. 
Este tipo de helicópteros tienen la capacidad de transportar cargas de pago 
superiores a los 3.500 kg y se utilizan para la realización de las mismas 
misiones que los helicópteros de transporte medio pero, en este caso, se 
dispone de una capacidad de carga mayor. 
Dos ejemplos representativos de este tipo de helicópteros son el Sikorsky S-64 
y el Boeing CH-47. 
 
 
2.2. CRITERIOS DE SELECCIÓN 
Para realizar la selección de la tipología de helicóptero que más se ajusta a las 
necesidades establecidas, es necesario definir los criterios de selección que se 
van a utilizar para evaluar cada una de las alternativas. 
Los criterios de selección se muestran en Tabla 1. 
 
 Criterio Procedimiento de cálculo Interpretación 
Autonomía Horas de vuelo 
Representa el periodo de tiempo 
durante el cual el helicóptero puede 
realizar un vuelo típico. 
Alcance 
Máxima distancia (en km) que el helicóptero puede 
recorrer con peso máximo de combustible 
Representa la máxima distancia que 
el helicóptero es capaz de cubrir. 
Máxima velocidad 
de vuelo 
Kilómetros / hora 
Representa la máxima velocidad de 
vuelo del helicóptero. 





 Criterio Procedimiento de cálculo Interpretación 
Carga de pago 
Máxima carga (en kg) que el helicóptero es capaz de 
transportar 
Representa la carga de pago 
máxima que el helicóptero es capaz 
de transportar. 
Techo 
Altitud (en m) a la cual el helicóptero puede realizar un 
vuelo típico 
Representa la altitud máxima a la 
cual el helicóptero puede realizar un 
vuelo típico. 
Precio Precio de adquisición del helicóptero 
Representa el precio de adquisición 
del helicóptero en el mercado. 
Tabla 1 - Criterios de selección. 
 
2.3. PRIORIDAD DE CRITERIOS 
Los criterios se evaluarán en función de la importancia relativa asociada a cada 
uno de ellos. Se asignará un valor de 1 al criterio más importante y un 5 al 
criterio con menor importancia. 
A partir de la importancia relativa asignada a cada uno de los criterios se  






Donde Wj representa el peso del criterio j y rj es su importancia relativa. 
 





Donde Wj es el peso del criterio j y pj es el peso relativo del mismo. 
 
La importancia relativa, los pesos y los pesos relativos de los criterios 
establecidos se muestran en Tabla 2. 
 
 
Importancia relativa Peso Peso relativo 
































Importancia relativa Peso Peso relativo 
Alcance 5 0,08 0,08 
Velocidad de crucero 3 0,20 0,20 
Carga de pago 2 0,14 0,14 
Techo 6 0,07 0,07 
Precio 1 0,41 0,41 
Tabla 2 - Importancia relativa, peso y peso relativo de los criterios. 
 
2.4. PUNTUACIÓN DE ALTERNATIVAS 











pago (kg) Techo (m) Precio ($) 
Hughes 
269/TH-55 
13.680 370 166 297 3.109 300.000 
Eurocopter 
AS 355 




11.500 500 230 1.360 5.400 1.100.000 
Eurocopter 
NH-90 




11.000 400 203 9.900 2.740 15.000.000 
Tabla 3 - Datos de las alternativas. 
 
Los datos anteriores necesitan ser normalizados para que el proceso de 
selección sea correcto y coherente.  
De esta forma, se establece una escala de valoración para cada uno de los 
datos anteriores asignando un valor de 5 para el mejor valor dentro del conjunto 
de valores del dato estudiado y un valor de 1 al peor. Los valores intermedios se 
obtendrán realizando una interpolación lineal. 






 Autonomía Alcance Máxima 
velocidad 
Carga de 
pago Techo Precio 
Hughes 
269/TH-55 
3,43 1,00 1,00 1,00 1,45 5,00 
Eurocopter 
AS 355 




2,43 1,74 3,05 1,44 4,26 4,90 
Eurocopter 
NH-90 
5,00 5,00 5,00 1,92 5,00 1,00 
Boeing 
CH-47 
2,20 1,28 2,18 5,00 1,00 3,15 
Tabla 4 - Datos de las alternativas normalizados. 
 
2.5. SELECCIÓN DE LA MEJOR ALTERNATIVA 
Para realizar la selección de la mejor alternativa es preciso calcular los índices 
de importancia de las distintas alternativas. 
Para ello, es preciso en primer lugar calcular la matriz de valoración mediante la 




Donde Yij representa el dato referente al criterio j y la alternativa i mientras que  
pj es el peso relativo del criterio j. 
La matriz de valoración se muestra en Tabla 5. 
 
 Autonomía Alcance Máxima 
velocidad 
Carga de 
pago Techo Precio 
Hughes 
269/TH-55 
0,07 0,02 0,04 0,03 0,02 0,41 
Eurocopter 
AS 355 




0,05 0,03 0,12 0,04 0,06 0,40 
Eurocopter 
NH-90 
0,10 0,08 0,20 0,05 0,07 0,08 











 Autonomía Alcance Máxima 
velocidad 
Carga de 
pago Techo Precio 
S-64 
Skycrane 
Tabla 5 - Matriz de valoración. 
 




Donde el parámetro k toma valores entre 1 y el número de criterios. 
 
La matriz de dominación se muestra en Tabla 6. 
 
 Autonomía Alcance Velocidad de 
crucero 
Carga de 
pago Techo Precio 
Hughes 
269/TH-55 
0,00 0,07 0,03 0,33 0,18 0,00 
Eurocopter 
AS 355 




0,15 0,08 0,00 0,32 0,24 0,15 
Eurocopter 
NH-90 




0,16 0,12 0,10 0,26 0,00 0,16 
Tabla 6 - Matriz de dominación. 
 
Una vez obtenida la matriz de dominación se calculan los índices de importancia 




Donde Di es la suma de los valores de la línea i de la matriz de dominación y di 
es la suma de la columnas i de la matriz de dominación. 
Los índices de importancia de cada alternativa se muestran en Tabla 7. 














Agusta Bell AB 
204 
Eurocopter NH-90 Boeing CH-47 
0,77 1,40 2,09 0,88 0,69 
Tabla 7 - Índices de importancia. 
 
El índice de importancia más elevado es el asociado a la alternativa del 







3. SELECCIÓN DE LA PLANTA PROPULSORA 
En esta sección se va a proceder a realizar la selección de la planta propulsora 
que más se ajusta a las necesidades establecidas y a los requisitos de la 
aeronave mediante la utilización del método Press de evaluación de alternativas. 
 
3.1. DESCRIPCIÓN DE ALTERNATIVAS 
Debido a la complejidad para diseñar un motor adecuado al presente proyecto, 
se ha decidido adquirirlo de uno de los diferentes fabricantes especializados en 
motores de helicópteros. De esta forma, se han estudiado las plantas 
propulsoras de helicópteros similares. 
Las alternativas de planta propulsora son las siguientes: 
• Turbomeca Arriel 1K1 
• Turbomeca Arriel 2B1 
• Turbomeca Arrius 2B2 
• Turbomeca Arriel 1E2 
• Pratt & Whitney 206E 
• Pratt & Whitney 207D 
• Rolls Royce 250-C47J 
 
3.2. CRITERIOS DE SELECCIÓN 
Para realizar la selección de la planta propulsora que más se ajusta a las 
necesidades establecidas, es necesario definir los criterios de selección que se 
van a utilizar para evaluar cada una de las alternativas. 
Los criterios de selección se muestran en Tabla 8. 
 
 Criterio Procedimiento de cálculo Interpretación 
Potencia Potencia máxima continua en kW 
Representa la potencia máxima 
continua suministrada por el motor. 
Peso Peso en kg del motor 
Representa el peso asociado al 
motor. 
Consumo l/hrW de combustible consumido por el motor 
Representa el consumo del motor en 
condiciones de vuelo típicas. 
Volumen Volumen en cm3 del motor Volumen del motor 
Coste Precio en $ del motor 
Representa el coste asociado a la 
adquisición del motor. 






3.3. PRIORIDAD DE CRITERIOS 
Los criterios se evaluarán en función de la importancia relativa asociada a cada 
uno de ellos. Se asignará un valor de 1 al criterio más importante y un 5 al 
criterio con menor importancia. 
A partir de la importancia relativa asignada a cada uno de los criterios se  






Donde Wj representa el peso del criterio j y rj es su importancia relativa. 
 





Donde Wj es el peso del criterio j y pj es el peso relativo del mismo. 
 
La importancia relativa, los pesos y los pesos relativos de los criterios 
establecidos se muestran en Tabla 9. 
 
 
Importancia relativa Peso Peso relativo 
Potencia 1 0,44 0,44 
Volumen 5 0,09 0,09 
Peso 4 0,11 0,11 
Precio 3 0,15 0,15 
Consumo 2 0,22 0,22 
Tabla 9 - Importancia relativa, peso y peso relativo de los criterios. 
 
3.4. PUNTUACIÓN DE ALTERNATIVAS 










































471 176.110,4 123 250.000 0,2606 
Turbomeca 
Arriel 2B1 
414 423.727,0 115 250.000 0,2388 
Turbomeca 
Arrius 2B2 
437 405.541,3 114 250.000 0,2447 
Turbomeca 
Arriel 1E2 
516 380.235,0 125 250.000 0,2606 
Pratt & 
Whitney 206E 
422 271.402,3 107 289.000 0,2692 
Pratt & 
Whitney 207D 
466 225.616,0 110 289.000 0,3028 
Rolls Royce 
250-C47J 
447 379.875,1 124 235.000 0,2614 
Tabla 10 - Datos de las alternativas. 
 
Los datos anteriores necesitan ser normalizados para que el proceso de 
selección sea correcto y coherente.  
De esta forma, se establece una escala de valoración para cada uno de los 
datos anteriores asignando un valor de 5 para el mejor valor dentro del conjunto 
de valores del dato estudiado y un valor de 1 al peor. Los valores intermedios se 
obtendrán realizando una interpolación lineal. 
Los valores normalizados se muestran Tabla 11. 
 
 
Potencia Volumen Peso Precio Consumo 
Turbomeca 
Arriel 1K1 
3,25 5,00 1,51 3,89 3,64 
Turbomeca 
Arriel 2B1 
1,00 4,75 3,26 3,89 5,00 
Turbomeca 
Arrius 2B2 
1,93 1,00 3,56 3,89 4,63 
Turbomeca 
Arriel 1E2 
5,00 4,79 1,00 3,89 3,64 
Pratt & 
Whitney 206E 
1,35 4,90 5,00 1,00 3,10 
Pratt & 
Whitney 207D 






Potencia Volumen Peso Precio Consumo 
Rolls Royce 
250-C47J 
2,27 1,00 1,00 5,00 5,00 
Tabla 11 - Datos de las alternativas normalizados. 
 
3.5. SELECCIÓN DE LA MEJOR ALTERNATIVA 
Para realizar la selección de la mejor alternativa es preciso calcular los índices 
de importancia de las distintas alternativas. 
Para ello, es preciso en primer lugar calcular la matriz de valoración mediante la 




Donde Yij representa el dato referente al criterio j y la alternativa i mientras que  
pj es el peso relativo del criterio j. 
La matriz de valoración se muestra en Tabla 12. 
 
 
Potencia Volumen Peso Precio Consumo 
Turbomeca 
Arriel 1K1 
0,2845 0,0876 0,0331 0,1135 0,1593 
Turbomeca 
Arriel 2B1 
0,0876 0,0175 0,0713 0,1135 0,2190 
Turbomeca 
Arrius 2B2 
0,1694 0,0227 0,0780 0,1135 0,2028 
Turbomeca 
Arriel 1E2 
0,4380 0,0298 0,0219 0,1135 0,1593 
Pratt & 
Whitney 206E 
0,1183 0,0606 0,1095 0,0292 0,1359 
Pratt & 
Whitney 207D 
0,2666 0,0736 0,0960 0,0292 0,0438 
Rolls Royce 
250-C47J 
0,2027 0,0299 0,0264 0,1460 0,1469 
Tabla 12 - Matriz de valoración. 
 















Donde el parámetro k toma valores entre 1 y el número total de criterios. 
 




0,0000 0,2670 0,1800 0,0690 0,3010 0,2318 0,1587 
Turbomeca 
Arriel 2B1 
0,0978 0,0000 0,0162 0,1091 0,1674 0,2595 0,1170 
Turbomeca 
Arrius 2B2 
0,0884 0,0937 0,0000 0,0996 0,2024 0,2434 0,1076 
Turbomeca 
Arriel 1E2 
0,1534 0,3627 0,2757 0,0000 0,4274 0,3712 0,2477 
Pratt & 
Whitney 206E 
0,0764 0,1120 0,0694 0,1184 0,0000 0,1056 0,1138 
Pratt & 
Whitney 207D 
0,0629 0,2598 0,1661 0,1179 0,1613 0,0000 0,1772 
Rolls Royce 
250-C47J 
0,0324 0,1599 0,0730 0,0370 0,2122 0,2199 0,0000 
Tabla 13 - Matriz de dominación. 
 
Una vez obtenida la matriz de dominación se calculan los índices de importancia 




Donde Di es la suma de los valores de la línea i de la matriz de dominación y di 
es la suma de la columnas i de la matriz de dominación. 



















2,36 0,61 1,07 3,34 0,40 0,66 0,80 
Tabla 14 - Índices de importancia. 
 










El índice de importancia más elevado es el asociado a la alternativa del motor 
Turbomeca Arriel 1E2 por lo cual resulta ser la mejor alternativa. 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de determinar el punto de diseño 
del helicóptero para el cálculo de los parámetros básicos dentro del diseño 
preliminar del helicóptero.  
En el presente anexo se realiza el cálculo de los siguientes parámetros básicos 
asociados al rotor principal: 
• Velocidad de punta de pala. 
• Carga discal 
• Diámetro 
• Velocidad de rotación 
• Solidez 
• Cuerda 
• Coeficiente de tracción 
• Coeficiente de sustentación medio 
 
En el presente anexo se realiza el cálculo de los siguientes parámetros básicos 
asociados al rotor antipar: 
• Número de palas 
• Diámetro 

















2. PUNTO DE DISEÑO 
2.1. INTRODUCCIÓN 
El punto de diseño representa un punto de inicio para realizar el diseño 
preliminar de un helicóptero y que establece una relación entre la velocidad de 
avance del helicóptero y la velocidad de punta de pala del rotor principal. 
 
2.2. LIMITACIONES DEL PUNTO DE DISEÑO 
El proceso de determinar el punto de diseño del helicóptero requiere del 
establecimiento de un conjunto de requisitos o limitaciones relacionadas con las 
características acústicas y aerodinámicas del mismo.  
 
2.2.1. Niveles de ruido admisibles 
La primera limitación viene impuesta por los niveles de ruido que genera el  
rotor principal por efecto de su rotación. Para evitar que los niveles de ruido 
sean excesivamente elevados se limita la velocidad de punta de pala a 750 ft/s. 
Ω < 228,6 / 
2.2.2. Autorrotación 
La segunda limitación a considerar viene impuesta por la capacidad de 
autorrotación del helicóptero. Si bien la capacidad de autorrotación del 
helicóptero se puede mejorar aumentando el peso del rotor principal, la 
disminución de carga de pago y el incremento de las cargas sobre las palas y 
la cabeza del rotor que esto supone resultan ser totalmente inaceptables. 
Se considera que para un helicóptero convencional el límite inferior de 
velocidad de punta de pala es aproximadamente de 207 m/s. 
Ω > 207 / 
2.2.3. Efectos de compresibilidad 
La tercera limitación a considerar viene impuesta por la necesidad de evitar  los 
efectos de compresibilidad en vuelo de avance. En régimen compresible, las 
cargas aplicadas sobre las palas resultarían ser excesivamente elevadas y 
podrían dañar las palas.  
Por ello, se limita el número de Mach en punta de pala para vuelo de avance a 
un valor inferior a 0,92. 






2.2.4. Entrada en pérdida de palas en retroceso 
La cuarta limitación a considerar viene impuesta por la necesidad de evitar la 
entrada en pérdida en punta de pala en vuelo de avance. El efecto combinado 
de la rotación y de la velocidad de avance del helicóptero puede generar que 
las palas que se encuentran en retroceso durante la rotación entren en pérdida. 
Por ello, se limita la relación entre la velocidad de vuelo y la velocidad de punta 









2.3. SELECCIÓN DEL PUNTO DE DISEÑO 
Considerando los requisitos descritos, se procede a realizar una representación 
gráfica de cada una de las limitaciones en un gráfico Velocidad de punta de pala 
– Velocidad de avance. 
La representación gráfica se muestra en Figura 1. 
 
 
A partir de este diagrama es necesario realizar la selección precisa del punto de 
diseño. Para ello, se debe considerar el efecto de la velocidad de punta de pala 
sobre las características del helicóptero. 
Una velocidad de punta de pala reducida tiene la ventaja de generar menos 
ruido y de permitir un mejor comportamiento del helicóptero en vuelo a punto fijo. 





Una velocidad de punta de pala elevada presenta la ventaja de reducir el peso 
asociado al rotor principal y al sistema de dirección y permite alcanzar 
velocidades máximas de vuelo superiores. 
Adicionalmente, tal y como se establece en las especificaciones básicas del 
proyecto la velocidad de crucero del helicóptero debe ser superior a 240 km/h y 
la velocidad máxima superior a 280 km/h. 
Considerando el conjunto de limitaciones impuestas se ha seleccionado el punto 
de diseño representado en Figura 2. 
 
 
La velocidad de punta de pala obtenida es de 214 m/s para una velocidad de 
avance de 87 m/s. 






3. ESTIMACIÓN DE PARÁMETROS BÁSICOS 
3.1. PARÁMETROS DEL ROTOR PRINCIPAL 
3.1.1. Número de palas 
La selección del número de palas se hace en base a minimizar en la medida de 
lo posible las vibraciones originadas en la cabeza del rotor principal. 
Las principales ventajas que presenta la selección de un reducido número de 
palas es una disminución del peso y coste del rotor principal. Adicionalmente, 
las palas están dotadas de una mayor rigidez torsional y el sistema se puede 
guardar y almacenar de forma más sencilla. 
Las principales ventajas que presenta la selección de un elevado número de 
palas es una reducción de las vibraciones inducidas en el rotor. 
En el presente proyecto se seleccionan 4 palas para el rotor principal. 
 
3.1.2. Carga Discal 
La selección del valor de carga discal se realiza en base a las características 
que se desean conseguir. 
Un valor elevado de carga discal permite conseguir un tamaño compacto del 
rotor, un peso en vacío inferior y una menor resistencia del rotor en vuelo de 
avance. 
Un valor reducido de carga discal permite conseguir un ritmo de descenso en 
autorrotación inferior y menores niveles de potencia requerida en vuelo a punto 
fijo. 
Para el cálculo de la carga discal se hace uso de la correlación entre el peso 
máximo del helicóptero y la carga discal establecida en Prouty (1986). 














El valor de carga discal seleccionado es de 32,60 kg/m2. 
 
3.1.3. Diámetro 
El valor del diámetro del rotor principal se puede deducir a partir del valor de 











 107,36 $  %   11,69  
 
3.1.4. Velocidad de rotación 
Una vez calculado el valor del diámetro del rotor principal y la velocidad de 
punta de pala se calcula la velocidad de rotación del rotor principal mediante la 
siguiente expresión. 







 36,61 )*+ ,  349,57 )-. /0,  






3.1.5. Coeficiente de tracción 
Para calcular posteriormente el parámetro de solidez es preciso calcular el 
valor del coeficiente de tracción mediante la siguiente expresión: 
12 









Para el cálculo del valor de solidez se ha empleado la relación entre el 
parámetro CT/σ y la carga discal mostrada en Apuntes de la asignatura de 
helicópteros. Madrid. (2009). 










0,1145 − 0,1261 · 8

0,0058
0,1145 − 0,1261 · 0,311
 0,075 
 
El valor de solidez obtenido a partir del cálculo con la expresión presentada es 
de 0,075.  
No obstante, el valor del coeficiente de sustentación medio que se obtendría 
sería relativamente reducido ( 1=>  0,45 ) lo cual se encuentra demasiado 
cerca del límite admisible para la mayoría de perfiles utilizados en el diseño de 
palas de helicóptero ( 1=>~ 0,4 − 0,6 ). Adicionalmente, un valor de solidez 
mayor también provoca que las palas del rotor sean más pesadas ya que la 
cuerda de los perfiles aumenta y hay una penalización en peso asociada. 
De esta forma se escoge un valor ligeramente inferior con el objetivo de 
asegurar un coeficiente de sustentación medio más favorable y dentro del 
rango admisible y reducir el peso de las palas del rotor principal: 
<  0,072 
 
3.1.7. Cuerda 
El valor de la cuerda de los perfiles de las palas del rotor principal se calcula a 









0,072 · B · 5,85
4








El estrechamiento consiste en la reducción del valor de la cuerda a lo largo de 
la longitud de las palas del rotor. 
En principio, el estrechamiento mejora las actuaciones de los helicópteros para 
el caso de vuelo a punto fijo consiguiendo una distribución de velocidad 
inducida en la sección del rotor más uniforme. 
No obstante, para el caso de helicópteros relativamente pequeños, el 
estrechamiento puede provocar que el valor de la cuerda en la punta de la pala 
sea excesivamente reducido lo cual penaliza el comportamiento aerodinámico 
de las palas, aumentando la resistencia y reduciendo el coeficiente de 
sustentación, debido a un número de Reynolds reducido en la zona descrita. 
Adicionalmente, una pala dotada de estrechamiento requiere disponer de una 
mayor área para generar el mismo empuje con respecto a una pala sin 
estrechamiento para condiciones de altos factores de carga. 
Las palas con estrechamiento también presentan una mayor dificultad de 
construcción y un coste más elevado debido a la necesidad de crear moldes 
específicos y adecuados a la geometría que han de tener. 
Debido a todas estas consideraciones se determina que las palas no van a 
estar dotadas de estrechamiento. 
 
3.1.9. Coeficiente de sustentación medio 
El coeficiente de sustentación medio se calcula a partir de la relación entre el 
coeficiente de tracción y la solidez mediante la siguiente expresión: 










 0,476  
 
3.2. PARÁMETROS DEL ROTOR ANTIPAR 
3.2.1. Número de palas 
La selección del número de palas se hace en base a criterios de coste de 
mantenimiento y características de operación. 
Un valor reducido del número de palas permite reducir los costes de 
construcción y mantenimiento del rotor antipar pero puede afectar 
negativamente a las actuaciones del rotor antipar. 
Un elevado número de palas conlleva un mayor coste de mantenimiento al 
constar de un mayor número de componentes y una mayor complejidad 
mecánica pero permite reducir las pérdidas de punta de pala y mejorar las 






El número de palas del rotor antipar seleccionado es de 4. 
 
3.2.2. Diámetro 
La selección del diámetro del rotor antipar viene determinada principalmente 
por el diámetro y carga discal del rotor principal. 
Un diámetro del rotor antipar elevado va a suponer una menor potencia 
necesaria para vuelo a punto fijo, mayor potencia para el control direccional y 
mayor estabilidad en vuelo de avance. 
Un diámetro de rotor antipar reducido va a suponer una reducción del peso del 
rotor antipar y del sistema de dirección y menor resistencia de la cabeza del 
rotor antipar. 










 0,188 % 2  2,26 . 
 
El diámetro del rotor antipar seleccionado es de 2,26 m. 
 
3.2.3. Velocidad de rotación del rotor antipar 
La selección de la velocidad de rotación del rotor antipar se hace en base a los 
niveles de ruido generados y el peso asociado al rotor antipar. 
Una elevada velocidad de rotación generará un mayor nivel de vibraciones y, 
consecuentemente, mayor ruido pero permitirá reducir el peso asociado a este 
elemento. 
Una reducida velocidad de rotación tendrá un efecto completamente opuesto. 
De esta forma, permitirá reducir el nivel de ruido generado pero aumentará 
considerablemente el peso. 
No obstante, para la selección de la velocidad de rotación del rotor antipar se 
considera como válido, en general, suponer que la velocidad de punta de pala 
del rotor principal y la velocidad de punta de pala del rotor antipar debe ser 
aproximadamente la misma. 
De esta forma, se calcula la velocidad de rotación del rotor antipar. 
ΩCC ≈ Ω22  








El valor de alargamiento del rotor de cola típicamente se sitúa típicamente en 
un rango comprendido entre 4,5 y 8. 
Se ha escogido un valor de alargamiento típico en una gran cantidad de 
helicópteros similares. 
E  7,5 
 
3.2.5. Cuerda 
Una vez seleccionado el valor de alargamiento del rotor antipar es posible 











 0,15  
3.2.6. Solidez 
A partir del valor de cuerda obtenido se calcula el parámetro de solidez 


















El objetivo de esta sección es la determinación de las dimensiones del 
helicóptero en cuanto a altura, longitud y anchura. 
 
4.1. ALTURA 
La determinación de la altura del helicóptero se ha realizado en base a datos de 
helicópteros similares debido a que esta dimensión se encuentra acotada dentro 
de un margen relativamente estrecho de valores. 

















Altura (m) 3,5 3,77 3,49 3,77 3,51 3,66 3,65 
Tabla 1 - Valores de altura de helicópteros similares. 
 
Se ha establecido una altura de 3,65 m. para que la cabina del helicóptero sea 
suficientemente espaciosa y permita garantizar unos niveles satisfactorios de 
confort. 
La altura del helicóptero será de 3,65 m. 
 
4.2. LONGITUD 
Al igual que ocurre en el caso de la dimensión de altura, la determinación de la 
longitud del helicóptero se ha realizado en base a datos de helicópteros similares 
debido a que esta dimensión se encuentra acotada dentro de un margen 
relativamente estrecho de valores. 



















13,04 13,01 12,99 12,64 12,16 11,83 12,4 
Tabla 2 - Valores de longitud de helicópteros similares. 
 
El valor de longitud seleccionado ha sido escogido teniendo en cuenta 
consideraciones respecto al peso y volumen de la carga de pago que el 







La longitud del helicóptero será de 12,4 m. 
 
4.3. ANCHURA 
Al igual que en  los casos anteriores, la determinación de la anchura del 
helicóptero se ha realizado en base a datos de helicópteros similares debido a 
que esta dimensión se encuentra acotada dentro de un margen relativamente 
estrecho de valores. 



















1,59 1,67 - 2,03 1,5 1,63 1,9 
Tabla 3 - Valores de anchura de helicópteros similares. 
 
El valor de anchura seleccionado ha sido escogido teniendo en cuenta 
consideraciones respecto al peso y volumen de la carga de pago que el 
helicóptero ha de transportar así como el número de pasajeros que han de poder 
situarse en su interior permitiendo disponer de un espacio suficiente para ello. 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de realizar la estimación de los 
pesos de los siguientes elementos y subsistemas del helicóptero: 
• Palas de rotor principal 
• Cabeza del rotor principal 
• Estabilizador horizontal 
• Estabilizador vertical 
• Rotor de cola 
• Fuselaje 
• Tren de aterrizaje 
• Instalación del motor 
• Sistema de combustible 
• Sistema de dirección 
• Controles de cabina 
• Controles de sistemas 
• Instrumentos 
• Hidráulica 




Adicionalmente se va a determinar los siguientes pesos de referencia del 
helicóptero: 
• Máximo peso en despegue 
• Máxima carga de pago 
• Máxima carga de combustible 
• Peso operativo en vacío 
 
En el presente anexo también se va a realizar la determinación del centro de 








2. ESTIMACIÓN DE PESOS 
2.1. INTRODUCCIÓN 
La estimación preliminar de los pesos asociados a cada uno de los subsistemas 
del helicóptero es un complejo proceso en el cual intervienen un considerable 
número de variables. 
Para realizar una estimación precisa de los pesos de cada uno de los 
componentes se ha hecho uso de las expresiones en Prouty (1986). 
 
2.2. DETALLE DE PESOS 
2.2.1. Palas de rotor principal 
El peso asociado a las palas del rotor principal se calcula mediante la siguiente 
expresión: 
 = 0,026 
,  , Ω, 
 
2.2.2. Cabeza del rotor principal 
El peso asociado a la cabeza del rotor principal se estima mediante la siguiente 
expresión: 
 = 0.0037 






2.2.3. Rotor de cola 
El peso asociado al rotor de cola se estima mediante la siguiente expresión: 
" = 1,4 ",%  






El peso asociado al fuselaje se estima mediante la siguiente expresión: 






No obstante, se debe tener en cuenta que en los últimos años el uso de 
nuevos materiales y tecnologías de fabricación ha permitido reducir el peso 






Por ello, se va a considerar que el peso del fuselaje se reduce en un 30% 
respecto al calculado. 
 
2.2.5. Estabilizador horizontal 
El peso asociado al estabilizador horizontal se estima mediante la siguiente 
expresión:  
= = 0,72>=,>. .=, 
 
2.2.6. Deriva vertical 
El peso asociado a deriva vertical se estima mediante la siguiente expresión:  
? = 1,05>?,%>. .?, 
 
2.2.7. Tren de aterrizaje 
El peso asociado al tren de aterrizaje se estima mediante la siguiente 
expresión:  




2.2.8. Instalación del motor 
El peso asociado a la instalación del motor se estima mediante la siguiente 
expresión: 
9IJ = C9IJ 9IJ 
 
2.2.9. Sistema de combustible 
El peso asociado al sistema de combustible se estima mediante la siguiente 
expresión: 
2.K. = 0,43 L(/(,M(M, C:GINE9H 
 
2.2.10. Controles de cabina 
El peso asociado a los controles de cabina se estima mediante la siguiente 
expresión: 









2.2.11. Controles de sistemas 










El peso asociado a los instrumentos se estima mediante la siguiente expresión: 




2.2.13. Sistemas hidráulicos 
El peso asociado al conjunto de sistemas hidráulicos se estima mediante la 
siguiente expresión: 







2.2.14. Sistemas eléctricos 
El peso asociado a los sistemas eléctricos se estima mediante la siguiente 
expresión: 
P = 9,6 
&'()*+,**,-) ℎ. /. '(0,),
R4. .1.000S
, − QF 
 
2.2.15. Aviónica 
El peso asociado a los componentes de aviónica se estima mediante la 
siguiente expresión: 
GU. = 67,5 V 
 
2.2.16. Equipamiento 
El peso asociado al equipamiento se estima mediante la siguiente expresión: 









2.3. ESPECIFICACIONES DEL HELICÓPTERO 
Para la aplicación de las expresiones anteriores se han considerado los valores 
mostrados en Tabla 1. 
 
CARACTERÍSTICAS GENERALES ROTOR PRINCIPAL 
Peso máximo 3.500 kg. Número de palas 4 
MOTOR Cuerda 0,33 m. 
Número de motores 2 Radio 5,85 m 
Potencia por motor 1.032 kW Velocidad de rotación 349,57  rev/min 
Peso 125 kg Velocidad de punta de pala 214 m/s 
TREN DE ATERRIZAJE ROTOR ANTIPAR 
Número de ruedas por 
pata 1 Radio 1,13 m. 
SISTEMA DE COMBUSTIBLE FUSELAJE 
Capacidad 693 l. Longitud 12,4 m. 
Número de tanques 1 Superficie mojada 60 m2 
Tabla 1 - Especificaciones del helicóptero. 
 
2.4. ESTIMACIÓN DE PESOS 
A partir de las especificaciones del helicóptero se calculan los pesos mediante la 
aplicación de las fórmulas presentadas. 




Palas de rotor principal 40,55 kg. 
Cabeza del rotor principal 36,26 kg. 
Rotor antipar 5,81 kg. 
Fuselaje 450,41 kg. 
Estabilizador horizontal 1,99 kg. 
Estabilizador vertical 1,21 kg. 
Tren de aterrizaje 120,75 kg. 






Total 906,97 kg. 
SUBSISTEMAS 
Sistema de propulsión 43,19 kg. 
Sistema de combustible 10,79 kg. 
Controles de cabina 11,82 kg. 
Subsistema eléctrico 190,67 kg. 
Instrumentación 22,6 kg. 
Sistemas hidráulicos 21,22 kg. 
Aviónica 68,1 kg. 
Total 368,41 kg. 
ADICIONALES 
Equipamiento 83,97 kg. 
Total 83,97 kg 
Tabla 2 - Estimación de pesos. 
 
2.5. PESO OPERACIONAL EN VACÍO 
El peso en vacío del helicóptero puede calcularse a partir de la suma de los 
pesos de cada uno de los elementos considerados. 
UGWíY = Z.[. + KEH + GF\W = 1.359,36 V 
 
2.6. PESO MÁXIMO DE COMBUSTIBLE 
El peso de combustible se calcula a partir del consumo específico de la planta 
propulsora, la densidad del combustible y el tiempo de autonomía exigido. 
Con el objetivo de cumplir con las especificaciones básicas del proyecto, se 
considera que la autonomía definida en las especificaciones básicas del 
proyecto corresponde con la autonomía que se consigue aplicando el 70% de la 
potencia máxima continua. No obstante, se aumenta éste valor de autonomía en 
un 10% para disponer de un margen razonable. 
La densidad del combustible se estima en 0,8 kg/l. 
De esta forma, se calcula el máximo peso de combustible y se determina el valor 
siguiente: 
]E9^ = 555,64 V 
 






_]E9^ = *` · 0b]E9^ = 693 c. 
 
2.7. PESO MÁXIMO DE CARGA DE PAGO 
Se impone que la carga de pago que es capaz de transportar el helicóptero sea 
de 1.500 kg. 
dGQ^YGF = 1.500 V 
 
2.8. PESO DE LA TRIPULACIÓN 
El peso asociado a la tripulación que operará el helicóptero se estima a partir del 
número de miembros de la tripulación previstos para operar el helicóptero. 
Se considera que se dispondrá de un miembro de tripulación. El peso asociado 
será de: 
WD98 = 85 V 
 
2.9. PESO MÁXIMO AL DESPEGUE 
El peso máximo al despegue del helicóptero se calcula como: 









3. CENTRO DE GRAVEDAD 
3.1. DISTRIBUCIÓN DE PESOS 
En esta sección se va a mostrar la disposición y localización de los pesos de las 
distintas unidades del helicóptero así como la localización del centro de 
gravedad. 
Para ello, se partirá de la estimación de pesos realizada para cada una de las 
unidades. 
Adicionalmente se asumen las consideraciones siguientes: 
• El peso de la tripulación será de 85 kg. 
• El peso de combustible se asume de 555,54 kg de acuerdo al peso 
estimado. 
• El peso máximo en despegue es de 3.500 kg. 
 
El procedimiento general para analizar el balance de pesos en el helicóptero 
consistirá en la determinación de la posición del centro de gravedad del 
helicóptero a partir del cálculo del centro de gravedad de cada una de las 
distintas unidades de las cuales consta. 
 
3.1.1. Distribución de pesos de las unidades 
La determinación de la localización de los centros de gravedad de las distintas 
unidades o elementos del helicóptero es necesaria para realizar una correcta 
estimación de la posición del centro de gravedad del helicóptero. Dicha 
localización se ha hecho en base a datos e información referente a 
helicópteros similares 
El eje de referencia longitudinal (X) se toma con origen en la nariz del 
helicóptero. 
El eje de referencia vertical (Z) se toma con origen en el plano de contacto 
entre las ruedas del helicóptero y la superficie del suelo. 
La Tabla 3 muestra el peso y la estimación de la posición del centro de 
gravedad de cada una de las unidades del helicóptero.  
 
Unidad Peso Horizontal Vertical 
No./Descripción (kg) Brazo (m) Momento Mx (N·m) Brazo (m) 
Momento Mz 
(N·m) 
1. Palas de rotor principal 40,55 4,65 2.373,29 3,55 1.811,86 
2. Cabeza de rotor principal 36,26 4,65 1.964,07 3,55 1.499,45 
3. Rotor antipar 5,81 11,90 728,88 2,70 165,38 
4. Motor 250 5,50 9.378,60 1,30 2.216,76 
5. Sistema de propulsión 43,19 5,00 1.709,12 1,60 546,92 
6. Fuselaje 450,41 5,70 27.867,44 1,80 8.800,24 






Unidad Peso Horizontal Vertical 
No./Descripción (kg) Brazo (m) Momento Mx (N·m) Brazo (m) 
Momento Mz 
(N·m) 
8. Deriva vertical 1,21 11,6 113,84 2 23,716 
9. Tren de aterrizaje delantero 30,19 1,00 339,64 0,60 203,79 
10. Tren de aterrizaje Principal 90,56 5,50 5.604,12 0,90 917,04 
11. Tripulación 85,00 1,30 1.082,90 1,20 999,60 
12. Controles de cabina 11,82 1,00 114,07 1,00 114,07 
13. Sistema de combustible 10,79 5,40 511,21 1,50 142,00 
14. Combustible 555,64 5,10 22.014,72 1,50 6.350,40 
15. Carga 1.500,00 4,50 66.150,00 1,50 22.050,00 
16. Subsistema eléctrico 190,68 2,50 4.767,46 1,20 2.288,38 
17. Instrumentación 22,61 2,30 485,96 1,20 253,55 
18. Sistemas hidráulicos 21,22 5,00 1.039,78 1,70 353,53 
19. Aviónica 68,10 3,00 2.002,14 1,20 800,86 






Tabla 3 - Centro de gravedad de las unidades del helicóptero. 
  
De acuerdo al Anexo II las dimensiones generales del helicóptero son: 12,7 m 
de longitud, 3,65 m de altura y 1,9 m de anchura. 
 
3.2. LÍMITES DEL CENTRO DE GRAVEDAD 
Mediante un diseño general adecuado del helicóptero se han establecido unos 
límites anterior y posterior del centro de gravedad considerando los siguientes 
aspectos: 
- Requisitos estructurales. 
- Estabilidad del helicóptero. 
Se ha determinado el centro de gravedad tanto en dirección longitudinal como 
vertical demostrando que en todas las situaciones o condiciones éste se va a 
mantener dentro de los límites sin penalizaciones en forma de restricciones de 
carga del helicóptero. 
 
3.2.1. Requisitos estructurales y de estabilidad 
Según Prouty (1986) la variación de la posición longitudinal del centro de 
gravedad del helicóptero con respecto a la posición del rotor principal no debe 
de exceder los 25 cm. ya sea por delante o por detrás del mismo para las 
diferentes situaciones de carga posibles para evitar la aparición de cargas 
excesivas sobre el rotor principal para equilibrar el helicóptero.  
De esta forma es necesario comprobar que para cada una de las posibilidades 
de carga del helicóptero el centro de gravedad se encuentra dentro del margen 







3.2.2. Posición del centro de gravedad para distintos estados de carga 
3.2.2.1. En vacío 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío se 
muestra en Tabla 4. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad (m) 
Posición vertical del         
centro de gravedad (m) 
4,73 m. 1,56 m. 
Tabla 4 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío. 
 
3.2.2.2. En vacío con combustible 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
combustible se muestra en Tabla 5. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,84 m. 1,54 m. 
Tabla 5 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío con combustible. 
 
3.2.2.3. En vacío con carga 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
carga se muestra en Tabla 6. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,61 m. 1,53 m. 
Tabla 6 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío con carga. 
 
3.2.2.4. En vacío con tripulación 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
tripulación se muestra en Tabla 7. 
 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         






Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,53 m. 1,54 m. 
Tabla 7 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío con tripulación. 
 
3.2.2.5. En vacío con combustible y tripulación 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
combustible y tripulación se muestra en Tabla 8. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,69 m. 1,53 m. 
Tabla 8 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío con combustible y tripulación. 
 
3.2.2.6. En vacío con combustible y carga 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
combustible y carga se muestra en Tabla 9. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,69 m. 1,52 m. 
Tabla 9 - Coordenadas de centro de gravedad en vacío con combustible y carga. 
 
3.2.2.7. En vacío con carga y tripulación 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
carga y tripulación se muestra en Tabla 10. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,51 m. 1,52 m. 







3.2.2.8. Máximo peso en despegue. 
La estimación del centro de gravedad para la situación de peso en vacío con 
carga y tripulación se muestra en Tabla 11. 
 
Posición longitudinal del 
centro de gravedad 
Posición vertical del         
centro de gravedad 
4,61 m. 1,52 m. 
Tabla 11 - Coordenadas de centro de gravedad con peso máximo en despegue. 
 
3.3. DIAGRAMA DEL CENTRO DE GRAVEDAD 
Para comprobar la variación de la posición longitudinal del centro de gravedad 
se realiza el diagrama del centro de gravedad. 
En éste se representa cual es la posición longitudinal del centro de gravedad del 
helicóptero en función del peso del mismo considerando que éste, a partir de su 
peso en vacío, se puede ir cargando por la zona más anterior del mismo o bien 
por la zona más posterior. 
Dentro de la región definida por el diagrama se encuentran todas las posibles 
localizaciones del centro de gravedad para los distintos estados de carga del 
helicóptero. 








Se obtiene que los extremos de variación del centro de gravedad del 
helicóptero con respecto a la posición del rotor principal son los siguientes: 
   Por delante:   0,12 m 
   Por detrás:   0,19 m 
 
Estos valores se encuentran dentro de los límites recomendados en Prouty 
(1986) de variación de la posición del centro de gravedad del helicóptero. 
Esto permite demostrar que el helicóptero no presentará restricciones de carga. 
 
3.4. CONCLUSIONES 
A partir del análisis de variación del centro de gravedad con los distintos estados 
de carga del helicóptero se muestra que su variación se encuentra dentro de los 
límites permitidos. 
Esto permite asumir que será posible cargar el helicóptero sin que aparezcan 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de realizar el estudio de los 
parámetros aerodinámicos asociados a las siguientes unidades del helicóptero: 
rotor principal, rotor antipar y fuselaje. 
Para el rotor principal se realizarán las siguientes tareas: 
- Se realizará la selección del perfil aerodinámico. 
- Se determinará la variación del coeficiente de sustentación, coeficiente 
de resistencia y coeficiente de momento con respecto al ángulo de 
ataque. 
- Se determinará el valor del coeficiente de resistencia parásito. 
- Se determinará la curva de la polar del perfil aerodinámico. 
- Se determinarán los factores de pérdida de punta de pala y factor de 
corrección de potencia inducida. 
- Se determinará la variación de la torsión a lo largo de la envergadura de 
la pala. 
 
Para el rotor antipar se realizarán las siguientes tareas: 
- Se realizará la selección del perfil aerodinámico. 
- Se determinará la variación del coeficiente de sustentación, coeficiente 
de resistencia y coeficiente de momento con respecto al ángulo de 
ataque. 
- Se determinará el valor del coeficiente de resistencia parásito. 
- Se determinará la curva de la polar del perfil aerodinámico. 
 
Para el fuselaje se realizarán las siguientes tareas: 
- Se determinará el parámetro de área de placa plana equivalente y su 






2. ANÁLISIS AERODINÁMICO DEL ROTOR PRINCIPAL 
2.1. INTRODUCCIÓN 
En esta sección se realizará la selección del perfil aerodinámico del rotor 
principal atendiendo a las principales características y factores aerodinámicos a 
tener en cuenta. 
 
2.2. PERFIL AERODINÁMICO DEL ROTOR PRINCIPAL 
2.2.1. Requisitos de los perfiles aerodinámicos 
Para realizar una adecuada selección del perfil aerodinámico a utilizar en el 
rotor principal, es necesario tener en cuenta cuales son los requisitos 
asociados al perfil que se buscan: 
- Coeficiente de sustentación elevado para permitir el vuelo a elevadas 
velocidades de avance y/o factores de carga elevados. 
- Un número de Mach de divergencia de resistencia elevado para permitir 
el vuelo a elevadas velocidades de avance sin pérdidas de potencia 
elevadas o niveles de ruido excesivos. 
- Baja resistencia para coeficientes de sustentación y números de Mach 
moderados para minimizar la potencia en unas condiciones normales 
de vuelo. 
- Momento de cabeceo reducido para minimizar los momentos de torsión 
ejercidos sobre las palas y las cargas. 
- Grosor adecuado a las cargas estructurales a soportar por partes de las 
palas y que se transmitirán a la cabeza del rotor. 
- Facilidad de fabricación. 
 
2.2.2. Tipos de perfiles aerodinámicos 
Para la selección del perfil aerodinámico, se han analizado las características 
de los perfiles NACA que son los perfiles cuyo uso se encuentra más 
extendido. De esta forma las principales ventajas de los distintos perfiles NACA 
se citan a continuación. 
2.2.2.1. Perfiles NACA de 4 dígitos 
Las principales ventajas que presentan este tipo de perfiles son unas 
características muy buenas enfrente del fenómeno de pérdida y un reducido 
movimiento del centro de presiones a lo largo de un rango de velocidades 
muy amplio. 
No obstante, las principales desventajas que presentan son un coeficiente de 
sustentación relativamente reducido, relativa alta resistencia y un movimiento 






Las principales aplicaciones de este tipo de perfiles son para el caso de 
perfiles alares para aviación general y estabilizadores horizontales de cola. 
No obstante, en el caso de los perfiles de 4 dígitos simétricos las principales 
desventajas que presentan se consiguen mejorar permitiendo que las 
características de este tipo de perfiles sean más favorables. 
Adicionalmente, la principal aplicación de los perfiles de 4 dígitos simétricos 
es para el caso de palas de helicóptero. 
 
2.2.2.2. Perfiles NACA  de 5 dígitos 
Las principales ventajas que presentan este tipo de perfiles son un elevado 
coeficiente de sustentación máximo relativamente elevado y reducido 
momento de cabeceo. 
No obstante, las principales desventajas que presentan son un 
comportamiento enfrente de la pérdida sustancialmente pobre y una relativa 
alta resistencia. 
Las principales aplicaciones de este tipo de perfiles son para el caso de 
aviación general o aviones de transporte corporativo. 
 
2.2.2.3. Perfiles NACA de la serie 16 
Las principales ventajas que presentan este tipo de perfiles son unos picos 
de presión reducidos a lo largo del perfil y una reducida resistencia a alta 
velocidad. 
No obstante, la principal desventaja que presentan son una sustentación 
reducida lo cual hace que no sean aplicables para la construcción de perfiles 
de ala de aviones o de palas de helicóptero. 
Las principales aplicaciones de este tipo de perfiles son para el caso de 
hélices de aviones o de barcos. 
 
2.2.2.4. Perfiles NACA de la serie 6 
Las principales ventajas que presentan este tipo de perfiles son un elevado 
coeficiente de sustentación máximo, una resistencia muy reducida para un 
rango reducido de condiciones de operación. Adicionalmente, se encuentran 
optimizados para operar a alta velocidad. 
No obstante, las principales desventajas que presentan este tipo de perfiles 
son una elevada resistencia fuera del rango óptimo de condiciones de 
operación, un elevado momento de cabeceo y un comportamiento muy pobre 
enfrente de la pérdida 
Las principales aplicaciones de este tipo de perfiles son para el caso de 







2.2.2.5. Perfiles NACA de la serie 7 
Las principales ventajas que presentan este tipo de perfiles son una 
resistencia muy reducida en un rango de condiciones de operación muy 
pequeño y un momento de cabeceo reducido. 
No obstante, las principales desventajas que presentan este tipo de perfiles 
son un coeficiente de sustentación máximo reducido, una elevada resistencia 
fuera del rango óptimo de condiciones de operación y un comportamiento 
muy pobre enfrente de la pérdida. 
Generalmente, las aplicaciones de este tipo de perfiles son muy reducidas y 
su uso es prácticamente inexistente.  
 
2.2.3. Selección del tipo de perfil aerodinámico del rotor principal 
La tipología del perfil aerodinámico del rotor principal seleccionado 
corresponde a la serie de perfiles NACA de 4 dígitos simétrico. 
Este tipo de perfiles presentan las características más adecuadas para su 
utilización en las palas del rotor principal. 
 
2.2.4. Selección del perfil aerodinámico del rotor principal 
Teniendo en consideración todos los factores y características aerodinámicas  
especificadas, dentro de los perfiles NACA de 4 dígitos simétricos se ha 
seleccionado el perfil NACA – 0012 para la constitución de las palas del rotor 
principal. 
Este tipo de perfiles son ampliamente utilizados en una gran cantidad de 
helicópteros actuales debido a sus favorables características aerodinámicas. 
 
2.3. PERFIL AERODINÁMICO NACA - 0012 
2.3.1. Características generales del perfil aerodinámico NACA – 0012 
Las principales características del perfil aerodinámico NACA – 0012 son: 
- Momento de cabeceo reducido. 
- Buenas características de operación tanto en régimen de baja velocidad  
como de alta velocidad. 
- Coeficiente de sustentación máximo relativamente alto. 
- Número de Mach de divergencia de resistencia relativamente alto. 
- Perfil aerodinámico grueso lo que permite que la pérdida se genere de 
forma relativamente suave con lo cual no hay cambios excesivamente 







2.3.2. Representación gráfica del perfil aerodinámico NACA – 0012 
Para la representación gráfica del perfil aerodinámico seleccionado se ha 
hecho uso de la expresión que permite representar gráficamente los perfiles 
NACA de las series de 4 dígitos según la expresión siguiente: 
 
 = 0,120,20 0.2969 − 0,126  − 0,3516
 + 0,2843
 − 0,1015 
 
 
Las coordenadas del perfil aerodinámico seleccionado así como su 
representación gráfica se muestran en Tabla 1. 
 
x/c y/c x/c y/c 
1 0,00126 0,387789 0,058466 
0,979641 0,004079 0,350989 0,059462 
0,947231 0,008434 0,314366 0,059965 
0,910956 0,013101 0,278033 0,059903 
0,873723 0,0177 0,24206 0,059191 
0,836311 0,022119 0,206544 0,057733 
0,798819 0,026366 0,171676 0,055421 
0,761336 0,030413 0,137852 0,052138 
0,72378 0,034284 0,105827 0,047785 
0,686255 0,037964 0,077039 0,042449 
0,648751 0,04144 0,053594 0,036612 
0,611266 0,044701 0,036254 0,030913 
0,573821 0,047728 0,023982 0,025653 
0,53643 0,050503 0,015371 0,020871 
0,499117 0,052996 0,009117 0,016316 
0,461875 0,055178 0,004621 0,011797 
0,42474 0,057019 0,001777 0,007318 








La representación gráfica del perfil aerodinámico NACA 0012 seleccionado 
se muestra en Figura 1. 
 
 
2.3.3. Características aerodinámicas del perfil NACA – 0012 
Para el perfil NACA – 0012, la relación entre el coeficiente de sustentación, el 
coeficiente de resistencia y el coeficiente del momento de cabeceo con el 
ángulo de ataque para diferentes números de Reynolds se muestra a 
continuación. 
Adicionalmente se calculan los parámetros más importantes para el diseño 
preliminar del helicóptero. 
 
2.3.3.1. Curva de coeficiente de sustentación – ángulo de ataque 
La curva que relaciona el coeficiente de sustentación con el ángulo de ataque 
para diferentes valores del número de Reynolds se muestra en Figura 2. 
 






A partir de Figura 2, se puede calcular el valor de la pendiente de la curva de 
sustentación, valor fundamental para realizar los cálculos referentes a 
actuaciones y realizar el diseño preliminar del rotor principal. 
El valor de la pendiente de la curva de sustentación estimado es: 
 = 0,11  1 º⁄ ! = 6,303 1 "#$⁄ ! % 2& 1 "#$⁄ ! 
 
Se comprueba que este valor concuerda con la aproximación de que la 
pendiente de la curva de coeficiente de sustentación de la mayoría de perfiles 
se puede aproximar a 2&. 
De esta forma la curva de sustentación, en la región lineal, se puede 
aproximar a una recta con la siguiente ecuación: 
 =  ' ( = 2& ' ( 
 
2.3.3.2. Curva de coeficiente de resistencia – ángulo de ataque 
La curva que relaciona el coeficiente de resistencia con el ángulo de ataque 










































2.3.3.3. Curva de coeficiente de momento de cabeceo – ángulo de ataque 
La curva que relaciona el coeficiente de momento de cabeceo con el ángulo 
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Figura 3 - Curva de coeficiente de resistencia - ángulo de ataque. 





2.3.3.4. Curva polar 
La curva que relaciona el coeficiente de sustentación y el coeficiente de 
resistencia es la denominada curva de la polar y  




A partir de esta curva, es preciso determinar las condiciones bajos las cuales 
el rotor principal se prevé que opere en condiciones típicas de vuelo y que 
resulte ser el caso más representativo para estudiar las características 
aerodinámicas del rotor principal. 
De esta forma, se selecciona el caso de )* = 2 ' 10+ como el más 
representativo de las condiciones de operación del helicóptero. 
En este caso, se realiza un ajuste polinómico de segundo orden de forma que 
se ajustan el coeficiente de resistencia a una parábola que es función del 
coeficiente de sustentación. 








































La ecuación de la curva de ajuste de polar parabólica es la siguiente: 
, = ,- + . '  = 0,0061 + 0,0063 '  
 
De esta forma los valores de los coeficientes de la polar parabólica ajustada 
son: 
,- = 0,0061 . = 0,0063 
 
2.4. EFECTOS NO IDEALES EN EL ROTOR PRINCIPAL 
2.4.1. Pérdida de punta de pala 
Debido al movimiento de las palas del rotor en el seno de un fluido se forman 
una serie de vórtices en su punta que provocan un incremento local del flujo 
que atraviesa esa zona y reduce la capacidad de sustentación en la región 
considerada.  
Este fenómeno se conoce como el fenómeno de pérdida de punta de pala y 
representa una disminución de la sección efectiva del rotor. 
Este fenómeno se tiene en cuenta a través de un factor B denominado factor 
de pérdida de punta de pala que permite tener en cuenta esta reducción de la 
sección efectiva del rotor. 
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/ % 1 −0212  
donde CT representa el coeficiente de tracción del helicóptero en vuelo a punto 
fijo y b representa el número de palas del rotor principal. 
En el caso del helicóptero que se pretende diseñar este factor adquiere el valor 
de: 
/ % 1 − 0212 = 0,97 
  
2.4.2. Corrección de potencia inducida 
La correlación entre los ensayos en laboratorio y túnel de viento y los cálculos 
teóricos obtenidos mediante la aplicación de la teoría de cantidad de 
movimiento muestra una diferencia en el valor de la potencia inducida obtenida 
por ambos métodos. 
Esto es debido a que la teoría de cantidad de movimiento es un modelo 
matemático sencillo que considera el aire como un fluido ideal y desprecia 
efectos relacionados con la viscosidad del flujo, flujo no uniforme a lo largo de 
la envergadura del rotor o la rotación de estela. 
De esta forma es necesario realizar una corrección al valor de la potencia 
inducida mediante la utilización de un factor denominado factor de corrección 
de potencia inducida, κ.  
Para realizar un diseño preliminar un valor típico del parámetro κ es de 1,15. 
 
2.5. TORSIÓN DE PALA 
El concepto de torsión de pala hace referencia a la variación del ángulo de paso 
geométrico del perfil a lo largo de la envergadura de la pala. Para la 
determinación de la torsión de la pala, se asume el modelo de torsión ideal.  
 
2.5.1. Modelo de torsión ideal 
El modelo de torsión ideal es un modelo de torsión en el cual se asume que el 
producto de torsión por radio de pala se mantiene constante e igual a la torsión 
en la punta de pala. Esto permite obtener una distribución de velocidad 
inducida constante a lo largo de la envergadura de la pala y reducir 
considerablemente la potencia inducida, la componente de potencia más 
importante. 
El modelo de torsión ideal se fundamenta en la expresión siguiente: 
4 ' " = 5* = 4678 
De esta forma, se obtiene que la variación de la torsión con respecto al radio 






4"! = 4678"  
Donde el valor de torsión de la punta, θtip, se puede deducir a partir de la 
expresión siguiente: 
4678 = 419: +;
12/ 
No obstante, la distribución hiperbólica según el modelo de torsión ideal hace 
que la torsión cerca de la raíz de la pala sea excesivamente elevada. 
Para evitar este fenómeno, se ajusta la expresión de torsión hiperbólica a una 
torsión linealmente variable imponiendo la condición que el valor de torsión de 
ambos casos coincida para la sección x=0,7 y para la punta de pala, es decir, 
la sección x=1. 
Las dos condiciones a imponer se expresan de la forma siguiente: 46780,7 = 4- + 4< ' 0,7 4678 = 4- + 4< 
 
2.5.2. Ajuste de torsión 
El cálculo de la torsión se desarrolla a continuación. 
4678 = 4 ' 0,00580,074 ' 2& + ; 0,00582 ' 0,97 = 0,1034 "#$ = 5,93º 
 
Imponiendo la condición de igualdad del modelo de torsión ideal con respecto a 
una torsión lineal para la sección x=0,7 se obtiene: 0,10340,7 = 4- + 4< ' 0,7 
 
Imponiendo la condición de igualdad del modelo de torsión ideal con respecto a 
una torsión lineal para la sección x=1 se obtiene: 
0,1034 = 4- + 4< 
 
Resolviendo el sistema de ecuaciones se obtienen los valores siguientes: 







La variación de la torsión a lo largo de la envergadura de la pala se puede 
expresar de la siguiente forma: 







3. ANÁLISIS AERODINÁMICO DEL ROTOR ANTIPAR 
3.1. PERFIL AERODINÁMICO DEL ROTOR ANTIPAR 
3.1.1. Consideraciones aerodinámicas del rotor antipar 
Tal y como ocurre con el rotor principal, el rotor antipar sufre una serie de 
importantes interacciones con los elementos que conforman el helicóptero. 
En primer lugar, el rotor antipar se ve afectado por la estela del rotor principal 
que modifica las características del flujo que atraviesa el rotor antipar y 
produce que una serie de fenómenos difíciles de predecir. 
El principal efecto de esta interacción es que el flujo que atraviesa el rotor 
antipar adquiere una componente de velocidad longitudinal y una sobrepresión 
en la estela del flujo.  
Adicionalmente, el rotor antipar también sufre interacciones importantes con la 
deriva vertical que genera un efecto suelo sobre el rotor antipar. 
Estos efectos generan una reducción de la eficiencia de propulsión del rotor 
principal y provocan que la potencia a suministrar al rotor antipar para generar 
un valor de tracción dado sea mayor. 
Por otra parte, los requisitos que deben presentar los perfiles aerodinámicos 
utilizados en el rotor antipar están sometidos a las mismas exigencias que en 
el caso del rotor principal con lo cual la selección del perfil debe realizarse en 
base a los mismos criterios. 
 
3.1.2. Selección del tipo de perfil aerodinámico del rotor antipar 
La tipología del perfil aerodinámico del rotor principal seleccionado 
corresponde a la serie de perfiles NACA de 4 dígitos simétrico. 
Este tipo de perfiles presentan las características más adecuadas para su 
utilización en las palas del rotor antipar. 
 
3.1.3. Selección del perfil aerodinámico del rotor antipar 
Teniendo en consideración todos los factores y características aerodinámicas  
especificadas, dentro de los perfiles NACA de 4 dígitos simétricos se ha 
seleccionado el perfil NACA – 0012 para la constitución de las palas del rotor 
antipar. 
Este tipo de perfiles son ampliamente utilizados en una gran cantidad de 








4. ANÁLISIS AERODINÁMICO DEL FUSELAJE 
4.1. INTRODUCCIÓN 
En esta sección se realizará la determinación de la contribución del fuselaje a la 
resistencia aerodinámica del helicóptero atendiendo a las principales 
características y factores aerodinámicos a tener en cuenta. 
 
4.2.  CONSIDERACIONES AERODINÁMICAS DEL FUSELAJE 
El fuselaje es el componente más grande de la aeronave y sus características 
aerodinámicas tienen una gran repercusión en las características aerodinámicas 
global del helicóptero y en sus actuaciones. 
Dentro del elemento denominado como fuselaje se incluyen una gran cantidad 
de elementos que realizar una contribución importante a la resistencia global del 
helicóptero. Dentro del fuselaje se incluyen: 
- Fuselaje 
- Buje del rotor principal y eje del rotor 
- Buje del rotor de cola 
- Tren de aterrizaje principal 
- Deriva horizontal 
- Deriva vertical 
Para realizar una aproximación precisa, se debe considerar que el fuselaje 
presenta una serie de fuertes interacciones con otros componentes del 
helicóptero, (principalmente el rotor principal, el rotor de cola y los 
estabilizadores horizontales y verticales)  lo cual implica que el comportamiento 
aerodinámico de cada uno de ellos se va a modificar con respecto al que 
presentan de forma aislada. 
 
4.2.1. Contribuciones a la resistencia aerodinámica del fuselaje 
El fuselaje es el componente del helicóptero que contribuye de forma más 
importante a la resistencia aerodinámica global de la aeronave, después del 
rotor principal. 
Las principales fuentes de resistencia aerodinámica asociadas al fuselaje son: 
- Resistencia parásita de la cabeza del rotor: dentro de este grupo hay 
que considerar principalmente las contribuciones a la resistencia 
parásita de la cabeza del rotor, el eje del rotor y los sistemas de fijación 
y unión de la cabeza del rotor con las palas. 
- Resistencia aerodinámica del fuselaje por tratarse de un cuerpo romo 






- Resistencia aerodinámica debido a la separación del flujo en la unión 
entre el fuselaje y el puro de cola. 
Adicionalmente, cada uno de los elementos incluidos dentro del concepto de 
fuselaje contribuirá a la resistencia aerodinámica de forma más o menos 
importante. 
 
4.2.2. Métodos de cálculo de la resistencia aerodinámica del fuselaje 
Para la estimación de la resistencia aerodinámica del fuselaje existen 
principalmente tres métodos que se describen a continuación. 
4.2.2.1. Métodos experimentales 
Este método consiste en la realización de ensayos en laboratorio o en túnel 
de viento sobre los distintos elementos del helicóptero y sobre la aeronave en 
global para la determinación de los coeficientes de resistencia de cada uno 
de los componentes y del helicóptero. 
No obstante, la realización de este tipo de experimentos tiene un coste 
económico realmente elevado y las condiciones de ensayo deben estar 
controladas de forma adecuada. 
 
4.2.2.2. Método de los paneles 
El método de los paneles consiste en modelizar el fuselaje como un conjunto 
de paneles, calculando para cada uno de ellos la distribución de presiones 
así como las características y propiedades del flujo.  
Con ello, se logra calcular el coeficiente de resistencia aerodinámica local 
asociado a cada uno de los paneles y obteniéndose el coeficiente de 
resistencia global. 
No obstante, el problema principal consiste en determinar la distribución de 
presiones a lo largo del fuselaje de forma precisa para lo cual se necesita una 
gran cantidad de paneles. 
Adicionalmente el coste computacional de estos métodos suele ser elevado. 
 
4.2.2.3. Métodos numéricos de Navier-Stokes 
Este tipo de métodos consiste en utilizar las ecuaciones de Navier-Stokes 
aplicadas al flujo que circula alrededor del helicóptero.  
Mediante una discretización del flujo se logra determinar las características y 
propiedades del flujo de forma local lo que permite calcular el coeficiente de 
resistencia aerodinámica local y, finalmente, el coeficiente de resistencia 






No obstante, este método requiere de sistemas avanzados para la 
generación de mallas, procesado de los datos y almacenamiento con lo cual 
su aplicación para casos de cálculo rutinario es inviable. 
 
4.2.2.4. Métodos semiempíricos 
Este tipo de métodos se basan en la combinación de los métodos 
experimentales y métodos numéricos. 
Básicamente consisten en complementar las predicciones sobre la 
aerodinámica del fuselaje con datos obtenidos de ensayos en laboratorio o 
en túnel de viento con lo cual se permite simplificar el proceso de cálculo y 
obtener precisiones elevadas con un tiempo de cálculo reducido. 
El método semiempírico más utilizado hace uso del concepto del parámetro 
de área de placa plana equivalente. 
 
4.2.2.5. Selección del método de cálculo 
Para el caso del helicóptero que se pretende diseñar se va a aplicar el 
método semiempírico. 
 
4.2.3. Área de placa plana equivalente 
El área de placa plana equivalente se define como el área frontal de una placa 
plana con un coeficiente de resistencia igual a la unidad y cuya resistencia 
aerodinámica es la misma que la del componente del cual se desea estimar la 
resistencia aerodinámica. 
En este caso, si se desea calcular el área de placa plana equivalente del 
helicóptero es necesario sumar las contribuciones a la resistencia de cada uno 
de los elementos considerados según la expresión: 
= =>,? ' @??  
 
No obstante, para realizar este cálculo se va a hacer uso de datos empíricos 







Para el caso del helicóptero que se pretende diseñar con un peso de 3.500 kg. 
el valor del área de placa plana equivalente es de: 
= = 10,3 =5 = 0,95 A  
 
4.2.4. Resistencia aerodinámica del fuselaje 
Una vez se ha calculado el valor del parámetro de área de placa plana 
equivalente, el valor de la resistencia aerodinámica del fuselaje se puede 
calcular como 
BC = 12DE= 
donde V representa la velocidad de vuelo y ρ la densidad del aire. 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de realizar el cálculo de las 
actuaciones del helicóptero en las distintas condiciones de vuelo y se 
comprobará que éstas cumplen con las especificaciones básicas del proyecto. 
En particular, se calcularán las siguientes variables: 
• Potencia a vuelo a punto fijo. 
• Potencia en vuelo axial ascendente. 
• Potencia en vuelo de avance. 
• Techo en vuelo a punto fijo. 
• Máxima velocidad de ascenso. 
• Velocidad de crucero 
• Velocidad máxima de avance 
• Velocidad de máxima autonomía. 
• Velocidad de máximo alcance. 
• Autonomía. 
• Alcance. 













2. CÁLCULO DE ACTUACIONES 
2.1. INTRODUCCIÓN 
El cálculo de las actuaciones de un helicóptero consiste en determinar las 
características de operación del helicóptero para distintas condiciones de vuelo. 
Para ello, en primer lugar es necesario determinar el modelo matemático del cual 
se va a hacer uso para estudiar las actuaciones  del helicóptero. 
 
2.2. MODELOS MATEMÁTICOS 
2.2.1. Teoría de la cantidad de movimiento 
La teoría de la cantidad de movimiento es un modelo matemático que permite 
realizar el cálculo de las actuaciones de un helicóptero y que se basa en 
aplicar las ecuaciones fundamentales de conservación de la masa, la cantidad 
de movimiento y de la energía al flujo que atraviesa la sección del rotor. Para 
ello, se realizan las suposiciones siguientes: 
• Fluido no viscoso 
• Flujo incompresible 
• Flujo estacionario unidimensional 
• Rotación de flujo nula 
• La masa, la cantidad de movimiento y la energía del flujo se 
conservan. 
Todas estas simplificaciones llevan a considerar el rotor como un disco 
actuador lo cual implica asumir las suposiciones siguientes: 
• El empuje que genera el rotor se encuentra distribuido uniformemente 
a lo largo de la envergadura. 
• No hay rotación de la estela del flujo. 
• Fuera del volumen de control considerado el aire se considera 
imperturbable por la presencia del rotor. 
Todas estas simplificaciones permiten realizar el cálculo de las actuaciones del 
helicóptero con sencillez y de forma aproximada. 
No obstante, la teoría de la cantidad de movimiento, debido a las suposiciones 
realizadas, resulta ser demasiado simple y no permite tener en consideración 
fenómenos relacionados principalmente con la viscosidad del flujo, la rotación 
de estela o la variación de la sustentación a lo largo de las palas. 
Por ello, es necesario disponer de una teoría más elaborada que permita tener 







2.2.2. Teoría del elemento de pala 
La teoría del elemento de pala es otro modelo matemático que permite obtener 
una mayor precisión en los cálculos en comparación con la teoría de la 
cantidad de movimiento pero que también tiene una mayor complejidad. 
La teoría del elemento de pala asume que cada sección de pala actúa como un 
perfil que genera una serie de fuerzas y momentos de origen aerodinámico. 
Las actuaciones del rotor se obtienen por integración de estas cargas 
aerodinámicas a lo largo de la envergadura del rotor. 
 
2.2.3. Combinación de teorías 
Para completar la teoría del elemento de pala, es necesario conocer la 
velocidad inducida del flujo. 
Por ello se realizará el estudio de las actuaciones del helicóptero mediante la 
combinación de la teoría de la cantidad de movimiento y la teoría del elemento 
de pala. 
 
2.3. CONSIDERACIONES ADICIONALES 
2.3.1. Pérdidas de potencia 
La potencia suministrada por la planta propulsora del helicópteros está 
sometida a una serie de pérdidas con lo cual la potencia real disponible varía 
significativamente. Las principales fuentes de pérdida de potencia en un 
helicóptero son: transmisiones, conductos de entrada y salida de aire del 
motor, separador de partículas y difusores de salida. 
Las pérdidas de potencia por transmisiones son debidas a la disposición de un 
conjunto de elementos de transmisión que permiten transmitir la potencia 
desde la planta propulsora hasta el eje del rotor principal y el eje del rotor 
antipar. No obstante, estos las uniones e interacciones entre elementos se 
encuentran afectadas por rozamientos que producen la pérdida de potencia. 
Las pérdidas de potencia por conductos de entrada y salida de aire al motor 
son debidas a determinados subsistemas requieren de un flujo de aire para su 
activación y funcionamiento con lo cual se succiona una parte del aire que 
circula hacia el motor provocando pérdidas. 
Las pérdidas de potencia por separación de partículas son debidas a las 
modificaciones en la toma de entrada de los motores para evitar que entre 
polvo y suciedad y pueda provocar daños importantes. 
Las pérdidas de potencia por difusores de salida son debidas a que la tobera 
de salida genera una serie de turbulencias debido a que el flujo de corriente no 
recupera completamente la presión de la corriente libre produciendo pérdidas 
por estela. 
Adicionalmente, al tratarse de un helicóptero de tamaño medio, se va a 






generadores, bombas hidráulicas y bombas de combustible tal y como se 
muestra en Apuntes de la asignatura de helicópteros. Madrid(2009). 




Conductos de entrada y salida de aire al 
motor 
4% 
Separador de partículas 3% 
Difusores de salida 4% 
Total (Cper) 16% 
Tabla 1 - Pérdidas de potencia. 
 
Los valores porcentuales están expresados con respecto a la potencia 
necesaria para realizar el vuelo sin considerar pérdidas. 
 
2.4. VUELO AXIAL 
2.4.1. Vuelo a punto fijo 
El vuelo a punto fijo es un caso particular dentro del vuelo axial y representa el 
caso en el cual el helicóptero no presenta velocidad ni axial ni horizontal y 
sobrevuela un punto fijo respecto a tierra. 
El cálculo de las actuaciones para el caso de vuelo a punto fijo se presenta a 
continuación. 
 
2.4.1.1. Potencia necesaria para vuelo a punto fijo 
La potencia necesaria en vuelo a punto fijo se calculará como la suma de las 
potencias requeridas por los siguientes elementos: 
• Potencia inducida del rotor principal 
• Potencia parásita del rotor principal 
• Potencia inducida del rotor antipar 










2.4.1.1.1. Potencia inducida del rotor principal 
La potencia inducida del rotor principal se calcula a partir de la teoría de 
cantidad de movimiento. 
Según la teoría de cantidad de movimiento, la potencia inducida del rotor 
principal para la condición de vuelo a punto fijo se calcula a partir de las 
expresiones siguientes:  =  = 2	
   
 =  2  
Donde vi es conocida como velocidad inducida y representa la velocidad que 
se induce al flujo para permanecer en una determinada condición de vuelo. 
 =  =   2  
 
2.4.1.1.2. Potencia parásita del rotor principal 
La potencia parásita del rotor principal se calcula a partir de la teoría del 
elemento de pala. 
Según la teoría del elemento de pala el coeficiente de potencia parásita Cp0 
se calcula como según la expresión siguiente: 
	 = 12  	  
donde  =    
Para el cálculo de las actuaciones se considera que el coeficiente de 
resistencia es constante para todos los ángulos de ataque e igual al 
coeficiente de resistencia real que presenta la sección x = 0,7. 
Adicionalmente, la cuerda de la pala se mantiene constante a lo largo de su 
envergadura con lo cual el parámetro de solidez es constante. 
Asumiendo estas hipótesis, el coeficiente de potencia parásita del rotor 
principal se calcula mediante la siguiente expresión: 
	 = 	8  
Para calcular la potencia parásita se aplica la relación con el coeficiente de 
potencia parásita 








2.4.1.1.3. Potencia inducida del rotor antipar 
La potencia inducida del rotor antipar se calcula a partir de la teoría de 
cantidad de movimiento. 
La tracción generada por el rotor antipar debe ser tal que contrarreste el par 
aplicado por el rotor principal sobre el fuselaje de tal forma que la tracción 
que debe generar el rotor antipar se puede calcular a partir de la siguiente 
expresión: 
"# =  + 	!%"#  
donde Ltr es la distancia entre el eje del rotor principal y el eje del rotor de 
cola medida longitudinalmente con respecto al fuselaje y Ω es la velocidad 
de rotación del rotor principal. 
Según la teoría de cantidad de movimiento, la potencia inducida del rotor 
antipar para la condición de vuelo a punto fijo se calcula a partir de la 
expresión siguiente: 
&' = "#&' = "#  "#2"# 
 
2.4.1.1.4. Potencia parásita del rotor antipar 
La potencia parásita del rotor antipar se calcula a partir de la teoría del 
elemento de pala. 
Según la teoría del elemento de pala, la potencia parásita del rotor antipar 
para la condición de vuelo a punto fijo se calcula de la misma forma que en el 
caso del rotor principal pero particularizando para el caso del rotor antipar 
aplicando las expresiones siguientes: 
	"# = 12  "#"#	  
donde  =    . 
Para el cálculo de las actuaciones se considera que el coeficiente de 
resistencia es constante para todos los ángulos de ataque e igual al 
coeficiente de resistencia real que presenta la sección x = 0,7. 
Adicionalmente, la cuerda de la pala se mantiene constante a lo largo de su 
envergadura con lo cual el parámetro de solidez es constante. 
Asumiendo estas hipótesis, el coeficiente de potencia parásita del rotor 
antipar se calcula mediante la siguiente expresión: 






Para calcular la potencia parásita se aplica la relación con el coeficiente de 
potencia parásita siguiente: 
	"# = "#!"# 	"# = "#!"#  "#	"#8  
 
 
2.4.1.1.5. Potencia total para vuelo a punto fijo 
La potencia total para vuelo a punto fijo se calcula a partir de las necesidades 
de potencia de los elementos considerados. La expresión general de la 
potencia requerida a vuelo a punto fijo es la siguiente: 
 
()*	 =
 + 2 + ! 	8 + "# + "#2"# + "#!"#  "#	"#81 , -#+ -# 
 
La variación de la potencia requerida en vuelo a punto fijo en función de la 
altitud de vuelo se muestra en Figura 1. 
 
 






2.4.1.2. Techo a vuelo a punto fijo 
El techo a vuelo a punto fijo representa la altitud de vuelo a la cual la potencia 
necesaria se iguala con la potencia disponible del helicóptero. . =  
 
2.4.1.2.1. Potencia necesaria 
La potencia necesaria representa la potencia requerida para mantener el 
helicóptero en vuelo a punto fijo.  
La potencia necesaria se calcula a partir de los requisitos de potencia para la 
condición de vuelo a punto fijo de los elementos siguientes: 
• Potencia inducida del rotor principal 
• Potencia parásita del rotor principal 
• Potencia inducida del rotor antipar 
• Potencia parásita del rotor antipar 
• Pérdidas 
 
De esta forma, la expresión de la potencia necesaria es: 
. =
 + 2 + !  	8 + "# + "#2"# + "#!"#  "#	"#81 , -# + -# 
 
 
2.4.1.2.2. Potencia disponible 
La potencia disponible por parte del helicóptero representa la potencia que 
puede suministrar la planta propulsora pero considerando las distintas 
pérdidas que pueden ocurrir. / = -.0 
Hay que considerar que la potencia suministrada por la planta propulsora 
varía significativamente según la altitud al ir variando la densidad. 
Para tener en cuenta esta reducción de potencia, se considera que la 
potencia que suministra la planta propulsora es igual a la potencia que 
suministra a nivel del mar y aplicando una corrección por altura, según la 
expresión siguiente: 









2.4.1.2.3. Evolución de potencia disponible y potencia necesaria 
La evolución de la potencia disponible y la potencia necesaria para vuelo a 
punto fijo en función de la altitud de vuelo se muestra en Figura 2. 
 
 
2.4.1.2. Cálculo del techo a vuelo a punto fijo 
El techo para vuelo a punto fijo se ha calculado y el resultado es el siguiente. ℎ<=> = 3.007 C 
 
2.4.2. Vuelo axial ascendente 
El cálculo de las actuaciones para el caso de vuelo axial ascendente se 
presenta a continuación. 
 
2.4.2.1. Potencia necesaria para vuelo ascensional 
La potencia necesaria en vuelo axial ascendente se calculará como la suma 
de las potencias requeridas por los distintos elementos: 
• Potencia inducida del rotor principal. 
• Potencia parásita del rotor principal. 
• Potencia inducida del rotor de cola. 






• Potencia parásita del rotor de cola. 
• Potencia ascensional. 
• Pérdidas 
 
2.4.2.1.1. Potencia inducida del rotor principal 
La potencia inducida del rotor principal se calcula a partir de la teoría de 
cantidad de movimiento. 
Según la teoría de cantidad de movimiento, la potencia inducida del rotor 
principal para la condición de vuelo axial ascendente se calcula a partir de 
las expresiones siguientes: 
 =     
donde 
	 = , 12 DE	F + 14 DE	F

 + 1 
y vio es la velocidad inducida del rotor principal en vuelo a punto fijo. 
 
2.4.2.1.2. Potencia parásita del rotor principal 
La potencia parásita del rotor principal para la condición de vuelo axial 
ascendente se calcula a partir de la teoría del elemento de pala. 
Según la teoría del elemento de pala el coeficiente de potencia parásita Cp0 
se calcula como según la expresión siguiente: 
	 = 12  	  
donde  =    
Para el cálculo de las actuaciones se considera que el coeficiente de 
resistencia es constante para todos los ángulos de ataque e igual al 
coeficiente de resistencia real que presenta la sección x = 0,7. 
Adicionalmente, la cuerda de la pala se mantiene constante a lo largo de su 
envergadura con lo cual el parámetro de solidez es constante. 
Asumiendo estas hipótesis, el coeficiente de potencia parásita se calcula 
mediante la siguiente expresión: 
	 = 	8  
Para calcular la potencia parásita se aplica la relación con el coeficiente de 







2.4.2.1.3. Potencia inducida del antipar 
La potencia inducida del rotor antipar se calcula a partir de la teoría de 
cantidad de movimiento. 
Según la teoría de cantidad de movimiento, la potencia inducida del rotor 
antipar para la condición de vuelo axial ascendente se calcula a partir de las 
expresiones siguientes: 
"# =  + 	!%"#  
&' =  "#&' = "#  "#2"# 
 
2.4.2.1.4. Potencia parásita del rotor de cola 
La potencia parásita del rotor antipar se calcula a partir de la teoría del 
elemento de pala. 
Según la teoría del elemento de pala, la potencia parásita del rotor antipar 
para la condición de vuelo axial ascendente se calcula de la misma forma 
que en el caso del rotor principal pero particularizando para el caso del rotor 
antipar aplicando las expresiones siguientes: 
	"# = 12  "#"#	  
donde  =    . 
Para el cálculo de las actuaciones se considera que el coeficiente de 
resistencia es constante para todos los ángulos de ataque e igual al 
coeficiente de resistencia real que presenta la sección x = 0,7. 
Adicionalmente, la cuerda de la pala se mantiene constante a lo largo de su 
envergadura con lo cual el parámetro de solidez es constante. 
Asumiendo estas hipótesis, el coeficiente de potencia parásita del rotor 
antipar se calcula mediante la siguiente expresión: 
	"# = "#	"#8  
Para calcular la potencia parásita se aplica la relación con el coeficiente de 
potencia parásita: 
	"# = "#!"# 	"# = "#!"#  "#	"#8  
 
2.4.2.1.5. Potencia ascensional 
La potencia ascensional hace referencia a la potencia requerida al tener el 





Según la teoría de la cantidad de movimiento, la potencia ascensional se 
calcula mediante la siguiente expresión: E = E 
 
2.4.2.1.6. Potencia total para vuelo ascensional 
La potencia total para vuelo ascensional se calcula a partir de las 
necesidades de potencia de los elementos considerados: 
()*	 =
 + 2 + ! 	8 + "# + "#2"# + "#!"# "#	"#8 + H1 , -# + -# 
 
La variación de la potencia total para vuelo ascensional en función de la 
velocidad de ascenso se muestra en Figura 3. 
 
 
2.4.2.2. Máxima velocidad de ascenso 
La máxima velocidad de ascenso se calcula considerando que el helicóptero 
se encuentra realizando un vuelo a punto fijo y que, de forma instantánea, 
aplica potencia máxima continua para realizar un vuelo ascensional. 
Se asume que la potencia parásita del rotor principal y la potencia del rotor 
antipar no varían con la velocidad de ascenso. 
En estas condiciones la velocidad máxima de ascenso es: 







∆ D∆ + 2	F∆ + 	  EIJK = 801,58 C N⁄  
 
2.4.3. Vuelo axial descendente 
El vuelo axial descendente es una condición de vuelo muy compleja de 
analizar directamente mediante aplicación de expresiones matemáticas. 
El hecho es que en el vuelo axial descendente el flujo puede tener dos sentidos 
dependiendo de la velocidad a la cual se realiza el descenso con lo cual, en 
determinadas situaciones, se viola el modelo de flujo asumido. 
Si la velocidad de descenso es moderada la corriente en el rotor puede ir hacia 
arriba o hacia abajo y se genera un flujo con complejas recirculaciones y 
altamente turbulento. Para analizar esta condición de vuelo es necesario 
disponer de modelos empíricos. 
Si la velocidad de descenso es elevada la estela del rotor se sitúa 
completamente por encima del rotor y se obtiene una configuración 
perfectamente definida en donde el flujo va hacia arriba. En este caso, la teoría 
de cantidad de movimiento proporciona buenos resultados. 
Los distintos regímenes de vuelo axial descendente se clasifican en función de 







2.4.3.1. Régimen de anillos turbillonarios 
El régimen de anillos turbillonarios es el régimen de descenso en el cual los 
torbellinos que se desprenden de las puntas de las palas se sitúan muy cerca 
del rotor y el flujo es no estacionario y aperiódico. Esto genera que haya 
zonas del plano del rotor en donde el flujo ascienda y otras en las cuales el 
flujo descienda y provoca que los modelos matemáticos de este régimen 
deban ajustarse de forma experimental. 
Un detalle de las características del flujo en el régimen de anillos 
turbillonarios se presenta en Figura 5. 
 






2.4.3.2. Régimen de estela turbulenta 
El régimen de estela turbulenta es el régimen de descenso en el cual el flujo 
presenta una elevada turbulencia y en donde la estela que se desprende del 
rotor presenta prácticamente las mismas características que en el caso de un 
cuerpo romo. 
Un detalle de las características del flujo en el régimen de estela turbulenta 
se presenta en Figura 6. 
 
 
2.4.3.3. Régimen de molinete frenante 
El régimen de molinete frenante es el régimen de descenso en el cual la 
estela vuelve a presentar una estructura helicoidal regular en donde el tubo 
Figura 6 - Flujo en régimen de estela turbulenta. 





de corriente se expande en la parte superior. En estas condiciones, se puede 
aplicar nuevamente la teoría de cantidad de movimiento para modelar el 
problema.  
Un detalle de las características del flujo en el régimen de molinete frenante 
se presenta en Figura 7. 
 
 
2.5. VUELO DE AVANCE 
El cálculo de las actuaciones para el caso de vuelo de avance se presenta a 
continuación. 
 
2.5.1. Potencia necesaria 
La potencia necesaria en vuelo axial ascendente se calculará como la suma de 
las potencias requeridas por los distintos elementos: 
• Potencia inducida del rotor principal. 
• Potencia parásita del rotor principal. 
• Potencia inducida del rotor de cola. 
• Potencia parásita del rotor de cola. 
• Potencia parásita del fuselaje. 
• Pérdidas. 
 
2.5.1.1. Potencia inducida de rotor principal 
La potencia inducida de rotor principal para la condición de vuelo de avance 
se calcula mediante la teoría de cantidad de movimiento. 






En esta condición de vuelo, se asume que el ángulo de ataque del rotor es 
relativamente pequeño. 
En estas condiciones, la teoría de cantidad de movimiento se obtiene 
mediante la siguiente expresión: 





P	 = 	! 
P = ! 
R = ! 
 
La potencia inducida del rotor principal se calcula mediante la siguiente 
expresión: 
 =  P! 
 
2.5.1.2. Potencia parásita de rotor principal 
La potencia parásita del rotor principal se calcula a partir de la teoría del 
elemento de pala. 
Para ello, se asume que el coeficiente de resistencia de los distintos perfiles 
se mantiene constante e igual al coeficiente de resistencia del perfil en la 
sección x=0,7. Adicionalmente, la solidez de la pala se mantiene constante. 
Según la teoría del elemento de pala el coeficiente de potencia parásita Cp0 
para la condición de vuelo de avance se calcula mediante la expresión 
siguiente: 
	 = 		8 1 + 3R
 
No obstante, esta expresión del coeficiente de resistencia parásita no tiene 
en cuenta la componente de resistencia a lo largo de la envergadura, la 
variación en Cd0 ni la zona de flujo inverso en el lado de retroceso. 
Por ello, la expresión del coeficiente de resistencia parásita del rotor principal 
se corrige y se ajusta a partir de resultados experimentales: 
	 = 		8 1 + 5R
 






	 = !	 = ! 		8 1 + 5R
 
 
2.5.1.3. Potencia inducida de rotor antipar 
La potencia inducida del rotor antipar se calcula mediante la teoría de 
cantidad de movimiento. 
Se considera que el ángulo de ataque del rotor antipar es nulo. 
Según la teoría de cantidad de movimiento, el coeficiente de potencia 
inducida del rotor antipar se calcula mediante la expresión: 
T&'∗ = "#∗ Q, 12 4 R"#P	&'8

 + 14 4 R"#P	&'8
V + 1S 
donde 
W"#∗ = "#"#Ω"#"#





P	&' = W&'∗2  
R"# = ! 
 
La potencia inducida del rotor antipar se calcula mediante la expresión: &' = "#!"#"#T&'∗  
 
2.5.1.4. Potencia parásita de rotor antipar 
La potencia parásita del rotor antipar se calcula mediante la teoría del 
elemento de pala. 
Según la teoría del elemento de pala, el coeficiente de potencia parásita del 
rotor antipar se calcula mediante la siguiente expresión: 
T	&'∗ = "#&'8 1 + 5R
 
La potencia parásita del rotor antipar se calcula mediante la siguiente 







2.5.1.5. Potencia parásita de fuselaje 
La potencia parásita del fuselaje se calcula considerando la resistencia que 
opone el fuselaje al vuelo de avance. 
Para ello, la potencia parásita de fuselaje se calcula teniendo en cuenta el 
área equivalente de placa plana del helicóptero. 
Se asume adicionalmente que el ángulo del rotor principal es nulo. 
La potencia parásita del fuselaje se calcula mediante la siguiente expresión: 
Y = 12 Z 
 
2.5.1.6. Potencia total en vuelo de avance 
La potencia total para vuelo de avance se calcula a partir de las necesidades 
de potencia de los elementos considerados. 
=[ =  P! + ! 		8 1 + 5R
 + "#!"#"#T&'∗+ "#!"#"#T	&'∗ + 12 Z 
 
La variación de la potencia en vuelo de avance en función de la velocidad de 








2.5.2. Velocidad de crucero 
La velocidad de crucero representa la velocidad a la cual se prevé que el 
helicóptero se traslade en unas condiciones típicas de operación. 
Se supone que la velocidad de crucero es la velocidad que alcanza el 
helicóptero aplicando el 70% de la potencia máxima continua. La condición a 
imponer es la siguiente: =[ = \]% 
 
La velocidad de crucero a nivel del mar es la siguiente: H#_/- = 305 `C/ℎ 
 
2.5.3. Velocidad máxima de avance 
La velocidad máxima se calcula imponiendo que la potencia necesaria para 
realizar el vuelo de avance sea igual a la potencia suministrada por la planta 
propulsora. =[ =  
 
 







Realizando el cálculo, la velocidad máxima del helicóptero es: abc = 362 `C/ℎ 
 
2.5.4. Velocidad de máxima autonomía 
La velocidad de máxima autonomía se calcula imponiendo la condición de 
potencia mínima de forma que: eR = 0 
, W
2R
 + 		4 5R + 32 DZF R
 = 0 
RV + 56 	 DZF R , W
3 DZF  = 0 
 
Realizando el cálculo, la velocidad de máxima autonomía es: =_"IJK = 141,8 `C/ℎ 
 
2.5.5. Velocidad de máximo alcance 
La velocidad de máximo alcance se corresponde a minimizar el cociente /fg. 
Se puede aproximar minimizando la función siguiente: TR = W
2R
 + 		8 D1R + 5RF + 12 DZF R
 
 
La ecuación a resolver se reduce a la siguiente expresión: R DTR F = 0 
, W
R + 		8 D, 1R
 + 5F + DZF R = 0 
RV + 		8 5 DZF R , 		8 DZF R , W
 DZF  = 0 
 







2.5.6. Máxima autonomía 
Para el cálculo de la máxima autonomía, es necesario calcular el valor del 
tiempo durante el cual el helicóptero se encuentra en vuelo. 
Para ello se hace uso del consumo específico de combustible del motor. 
NZe = 3,45 · 10jV  `k ℎ ·   
De esta forma la autonomía del helicóptero a la velocidad de máxima 
autonomía es: 
l=_"IJK = mNZe · =_"IJK = 6933,45 · 10jV · 378.560 = 5ℎ 18Cop 
 
La distancia recorrida por el helicóptero en régimen de máxima autonomía se 
puede calcular mediante la expresión siguiente: =_"IJK = l=_"IJK · =_"IJK = 5,2 · 141,8 = 752,41 `C 
 
2.5.7. Máximo alcance 
Para el cálculo del alcance, es necesario realizar el cálculo del intervalo de 
tiempo durante el cual el helicóptero dispone de combustible para realizar el 
vuelo. 
Para ello se hace uso del consumo específico de combustible del motor. 
El tiempo durante el cual el helicóptero se mantiene en vuelo aplicando 
potencia de máximo alcance se calcula mediante la expresión siguiente: 
lhIJK = mNZe · hIJK = 6933,45 · 10jV · 439.570 = 4ℎ 36 Cop 
 
El alcance, finalmente, se calcula mediante la expresión siguiente: <=> = lhIJK · habc = 4,5 · 207,66 = 961,45 `C 
 
2.6. AUTORROTACIÓN 
El cálculo de las actuaciones para el caso de vuelo en autorrotación se presenta 
a continuación. 
2.6.1. Concepto de autorrotación 
La maniobra de autorrotación se define como aquella condición de vuelo en la 







En esta condición de vuelo, la potencia necesaria para mover el rotor se 
obtiene de la pérdida de energía potencial gravitatoria que produce una 
corriente relativa al rotor capaz de hacer rotar las palas. 
La maniobra de autorrotación ocurre en vuelo de descenso y en régimen de 
estela turbulenta. 
 
2.6.2. Autorrotación axial. Velocidad de descenso. 
Para determinar la velocidad de descenso en autorrotación es necesario 
plantear el conjunto de ecuaciones siguiente. 
Primeramente, la autorrotación es una maniobra que se caracteriza porque no 
hay potencia aplicada por parte de la planta propulsora con lo cual se 
establece la siguiente ecuación: E +  + 	 + Y + "# = 0 
 
En este caso, se desprecia la potencia asociada al fuselaje y la del rotor de 
cola de forma que: 
PE + PW + 	8 = 0 
 
Por otra parte, se considera que la sección x=0,7 es la sección característica 
de autorrotación y que todo el rotor está funcionando en esta condición.  
Realizando esta suposición, la ecuación que determina el ángulo de ataque 
para autorrotación será la siguiente: qr , `=
 , 	 = 0 
 
Dado que se asume que todo el rotor se encuentra funcionando con un ángulo 
de ataque uniforme, el coeficiente de tracción se puede expresar como: 
W = q=6  
 
La ecuación de equilibrio de fuerzas en dirección vertical permite determinar la 
velocidad de rotación del rotor en autorrotación según la expresión:  =  
! =  6q= 
Finalmente, la ecuación que permite calcula la velocidad inducida de descenso 






P = Q7W2 + 3PES 
 
El conjunto de ecuaciones necesario para calcula la velocidad de descenso en 
autorrotación es el siguiente: 
PE + PW + 	8 = 0 qr , `=
 , 	 = 0 
P = Q7 q=12 + 3PES 
 
Sustituyendo y aislando de las expresiones anteriores se obtiene la velocidad 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de realizar un estudio inicial de las 
condiciones de estabilidad y control del helicóptero y, en particular, para vuelo a 
punto fijo. 
En el presente anexo se analizará las condiciones de equilibrio tanto longitudinal 
como lateral para el caso particular de vuelo a punto fijo y se realizará una breve 
introducción al problema de analizar la estabilidad y control aunque su cálculo y 








Al igual que cualquier otro tipo de aeronave, el helicóptero debe permanecer en 
equilibrio para un rango de condiciones de vuelo en el cual se generan un 
conjunto de fuerzas y momentos. 
La parte de equilibrado consiste en la determinación de las variables para la 
condición de equilibrio. En particular, en el presente anexo se realizará la 
determinación de las condiciones de equilibrio para vuelo a punto fijo. 
 
2.2. ECUACIONES GENERALES DE EQUILIBRADO 
Las fuerzas y momentos generales que actúan sobre el helicóptero proyectados 
en los ejes cuerpo del sistema se muestra en Figura 1. 
 
 
Las seis ecuaciones de equilibrio se presentan a continuación: 
 
Fuerzas longitudinales           	
 sin  
Fuerzas laterales           	
 sinΦ cos Θ 
Fuerzas verticales             	
 cos Θ cosΦ 
Momento de balance                 0 






Momento de cabeceo                
         0 
Momento de guiñada                 0 
 
Considerando que el helicóptero dispone de simetría lateral, se permite realizar 
la hipótesis de que existe un desacoplamiento entre las ecuaciones relacionadas 
con el equilibrio longitudinal y las ecuaciones asociadas al equilibrio lateral. 
De esta forma se tratará separadamente el problema de equilibrio longitudinal y 
lateral considerando para cada uno de los casos las ecuaciones adecuadas. 
 
2.3. EQUILIBRIO LONGITUDINAL 
En el caso del problema de equilibrado longitudinal las ecuaciones a estudiar 
son las referentes a fuerzas longitudinales (X), fuerzas verticales (Z) y momento 
de  cabeceo (MY). 
 
2.3.1. Ecuaciones de equilibrado longitudinal en vuelo a punto fijo 
En el caso de vuelo a punto fijo, las componentes de fuerza de la deriva 
vertical y del rotor antipar se pueden despreciar.  
Realizando esta hipótesis, las tres ecuaciones de equilibrio longitudinal se 
reducen a las siguientes expresiones: 
 
Fuerzas longitudinales   	
 sinΘ 
Fuerzas verticales       	
 cos Θ 
Momento de cabeceo            0 
 
Las tres variables independientes del sistema de ecuaciones planteado son TM, 
Θ y a1s. Si se reescriben las ecuaciones en términos de estas variables y se 
realiza la hipótesis de pequeños ángulos se obtiene el siguiente sistema de 
ecuaciones: 
 
Fuerzas longitudinales !"#  $%&'  	
 · Θ 
Fuerzas verticales !  ! ) *	
+




Momento de cabeceo ),,$%&+ $%&  !"#  $%&'  !  -
 ! ) *	
+
 ! ) *	
+








Los datos necesarios para la resolución del sistema de ecuaciones de 




,$%&  0 N·m/rad 
# 0 rad 
-  206,89 N·m 
 0,04 m 
 2,03 m 








 34.300 N 
Tabla 1 - Datos de equilibrio longitudinal. 
 
2.3.3. Resultados 
Resolviendo el sistema de ecuaciones presentado anteriormente para el caso 
del presente proyecto se obtienen los valores de TM, Θ y a1s siguientes: 
 
!  	
  34.300  
Θ  0,0167 5$,  0,96 º  
a%9  0,0167 rad  0,96º 
 
2.3.4. Conclusiones de equilibrio longitudinal 
Se comprueba a partir de los resultados obtenidos que el ángulo de asiento 
que debe mantener el helicóptero en vuelo a punto fijo posibilita que los 







2.4. EQUILIBRIO LATERAL 
En el caso del problema de equilibrado longitudinal las ecuaciones a estudiar 
son las referentes a fuerzas laterales (Y), momento de guiñada (MZ) y momento 
de balance (MX). 
 
2.4.1. Ecuaciones de equilibrio lateral en vuelo a punto fijo 
En el caso de vuelo a punto fijo, las componentes de fuerza del fuselaje se 
pueden despreciar de forma que solo deben considerarse las componentes de 
fuerza del rotor principal y del rotor antipar. 
Realizando esta hipótesis y realizando la hipótesis de ángulos pequeños, las 
tres ecuaciones de equilibrio lateral se reducen a las siguientes expresiones: 
 
Fuerzas laterales !<%&  !  	
 Φ 
Momento de balance ),,<%&  !+ <%&  !  !  0 
Momento de cabeceo -  !  0 
 
2.4.2. Datos 
Los datos necesarios para la resolución del sistema de ecuaciones de 




  34.300 N 
 2,03 m 
 1,18 m 
 0 m 
 7,29 m 
,
,<%& 0 
- 14.593 N·m 
Tabla 2 - Datos de equilibrio lateral. 
 
2.4.3. Resultados 
Resolviendo el sistema de ecuaciones presentado anteriormente para el caso 







<%&  0,034 5$,  1,94º 
Φ  0,024  1,4º 
 
2.4.4. Conclusiones de equilibrio lateral 
Se comprueba a partir de los resultados obtenidos que el ángulo de inclinación 
lateral que debe mantener el helicóptero en vuelo a punto fijo posibilita que los 
pasajeros y el piloto dispongan de una posición cómoda para realizar el vuelo. 
 
2.5. CONCLUSIONES DE EQUILIBRADO 
Los resultados obtenidos para el equilibrado del helicóptero para la condición de 
vuelo de vuelo a punto fijo muestran que el helicóptero es estable tanto 
longitudinalmente como lateralmente. 
Además, los resultados muestran que tanto los pasajeros como el piloto 
dispondrán de una posición cómoda y confortable para la realización del vuelo lo 







3. ESTABILIDAD Y CONTROL 
3.1. INTRODUCCIÓN 
Aunque el problema de estabilidad y control del helicóptero queda fuera del 
alcance del proyecto, en esta sección se va a realizar un planteamiento general 
del problema asociado que se debe resolver en etapas más avanzadas de 
desarrollo del proyecto. 
El problema de estabilidad consiste en estudiar la respuesta del helicóptero al 
introducir una perturbación en su condición de equilibrio en función del tiempo. 
El problema de control consiste en estudiar la evolución temporal del helicóptero 
tras comandar una maniobra. 
 
3.2. CONSIDERACIONES PREVIAS 
3.2.1. Hipótesis 
Las hipótesis básicas para el estudio de la estabilidad y control de la aeronave 
son los siguientes: 
• Se considera el helicóptero como sólido rígido. 
• El helicóptero es simétrico con respecto al plano XZ. 
• El centro de gravedad del helicóptero no varía de posición. 
• El helicóptero se encuentra en todo momento en condiciones 
estacionarias. 
• El sistema de referencia es un sistema de ejes ligados al cuerpo de la 
aeronave y con origen en el centro de gravedad de la aeronave. 
 
3.2.2. Variables del movimiento del helicóptero 
La dinámica del helicóptero se describe a partir de los 6 grados de libertad 
siguientes: 
Velocidad del centro de gravedad:          ?@AAA  "B   ?   C' 
Velocidad angular del helicóptero:             DE  "F   G   5' 
 
Ambos vectores están referenciados con respecto a un sistema de ejes fijo. 
 
3.2.3. Ángulos de Euler 
Para relacionar las variables expresadas en ejes cuerpo con las variables 
expresadas en un sistema de ejes fijo es necesario aplicar una transformación 






procedimiento se expresa mediante tres ángulos que definen tres rotaciones 
del sistema de ejes para convertir un sistema de ejes en otro y referenciar las 
variables y son los denominados ángulos de Euler y se expresan de la forma 
siguiente: 
HΘ     Φ     ΨJ 
 
3.3. ECUACIONES DEL MOVIMIENTO DEL HELICÓPTERO 
Planteando un equilibrio de fuerzas y momentos se obtienen las 6 ecuaciones 
diferenciales que representan la evolución del helicóptero 
El sistema de ecuaciones teniendo en cuenta las fuerzas de inercia y las fuerzas 
gravitatorias se expresa de la forma siguiente: 
BK  5?  GC  L  MN#O Θ 
CK  GB  F?  L  M cosΘ cosΦ 
GK  PQ  PRPS F5 
PRQ
PS "5
T  FT'  PS 
ΘK  G cosΘ  5 sinΦ 
?K  FC  5B  L  M cos Θ sinΦ 
FK  PRQUPQ  PR  PSVPRPQ FG 
PQUPQ  PSV  PRQT
PRPQ  PRQT 5G 
PQ
PRPQ  PRQT W 
PRQ
PRPQ  PRQT   
ΦK  F  G sinΦ tanΘ  5 cosΦ tanΘ 
5K   PRUPS  PRV  PRQ
T
PRPQ  PRQT FG 
PYUPY  P  PSV
PRPQ 5G 
PRQ
PRPQ  PRQT W 
PR
PRPQ  PRQT   
ΨK  G sinΦ  5 cosΦcosΘ   
 
Donde PR, PS y PQ son los momentos de inercia de balance, cabeceo y guiñada; 
PRQ es el producto de inercia; y L es la masa del helicóptero. 
De forma general, el sistema de ecuaciones que describe la dinámica del 
helicóptero se expresa como un sistema de ecuaciones diferenciales ordinarias 
no lineales de la forma: 
ZK  ["Z\, BA, ]' 
 
El vector Z\ es el denominado vector de estado y cuya expresión es: 







El vector BA es el denominado vector de control y cuya expresión es: 
BA  H_   %&   %`    abJ 
 
3.4. ESTABILIDAD 
La estabilidad estudia el comportamiento dinámico del helicóptero cuando es 
separado de una posición de equilibrio mediante pequeñas perturbaciones y 
permite analizar la capacidad del helicóptero para recuperar la condición de 
equilibrio. 
Para ello es necesario realizar una linealización de las variables asociadas al 
problema de tal forma que se asume que las fuerzas y momentos externos se 
pueden expresar como funciones analíticas de las variables de movimiento 
perturbadas y sus derivadas. 
3.4.1. Linealización de las ecuaciones 
La linealización del problema global permite expresar el vector ZK  como: 
ZK  ["Z\, BA, ]'  cd[dZ\ eR\fR\g
Z\  cd[dBAehEfhEg
BA  i"]' 
ZK  jZ\  kBA"]'  i"]' 
 
Donde la función i"]' representa las perturbaciones atmosféricas y otros 
efectos que pueden influir sobre la estabilidad del helicóptero. 
En esta expresión, la matriz j es la matriz del sistema y está relacionada 
directamente con estabilidad mientras que la matriz k es la matriz de control 
que está directamente relacionada con la respuesta al mando de la aeronave. 





3.4.2. Caso general de estabilidad 
La ecuación anterior es la expresión linealizada fundamental para describir y 
analizar la estabilidad y la respuesta a pequeñas perturbaciones por parte del 
helicóptero alrededor de una posición de equilibrio determinada. 
Las matrices A y B están formadas por las derivadas de las fuerzas y 
momentos con respecto a las distintas componentes de los vectores de estado 
y control dando lugar a las denominadas derivadas de estabilidad y derivadas 
de control respectivamente. 
En total, existe un conjunto de 36 derivadas de estabilidad y 24 derivadas de 






derivadas está formada por contribuciones del rotor principal, rotor de cola, 
fuselaje, estabilizador vertical y estabilizador horizontal principalmente y el y el 
estudio global de las derivadas permite determinar el comportamiento del 
helicóptero para una perturbación dada. 
La complejidad asociada a la formulación de cada una de las derivadas de 
estabilidad y control provocan que el problema de estabilidad y control quede 
fuera del alcance del presente proyecto y que se deba analizar en etapas 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de llevar a cabo el análisis 
estructural del helicóptero. 
Para ello, se realizará una descripción de la estructura de los elementos 
principales de la aeronave: palas, fuselaje puro de cola y tren de aterrizaje. 
A continuación, se estudiará el estado de tensiones al cual se encuentran 
sometidas las palas del rotor principal y del rotor antipar. Finalmente, se 






2. ESTRUCTURA DEL HELICÓPTERO 
2.1. PALAS 
Las palas de helicóptero tiene una estructura muy definida y se encuentran 
formadas por cuatro elementos principales: larguero, revestimiento y elemento 
de relleno. 
El larguero contribuye a dotar a la pala de una determinada capacidad de flexión 
en función de la rigidez del material y, en el caso de las cabezas de rotor 
flexibles, tiene la función de permitir el batimiento de la pala. Adicionalmente, 
permite centrar el centro de gravedad de la pala. 
El revestimiento permite dotar a la pala del perfil aerodinámico requerido para 
permitir la generación de la fuerza de sustentación exigida. No obstante, este 
revestimiento puede sufrir distintos efectos de inestabilidad lo cual requiere de la 
disposición de un elemento de relleno en el interior de la pala. 
El elemento de relleno permite evitar estabilizar el revestimiento contra distintos 
efectos de inestabilidad y contra cualquier efecto aeroelástico derivado de la 
torsión de la pala. 




La estructura del fuselaje será de tipología semimonocasco, la más común para 
estructuras aeronáuticas, ya que se trata de una estructura ligera y de carácter 
fail-safe. 





La estructura  semimonocasco se caracteriza por disponer de cuatro elementos 
básicos: largueros, larguerillos, cuadernas y un revestimiento protector. 
Los largueros son elementos continuos y que permiten asegurar la transmisión 
de los esfuerzos que provocan la flexión del fuselaje. 
Los larguerillos permiten rigidizar los largueros en dirección transversal y 
permiten evitar inestabilidades transversales en los mismos. 
Las cuadernas permiten dar forma al fuselaje y permiten aumentar la rigidez a 
torsión y transversal de los largueros. 
El revestimiento está destinado a transmitir los esfuerzos cortantes y los 
esfuerzos de torsión que sufre el fuselaje. Por ello, el revestimiento trabaja a 
cizalla hasta el límite de estabilidad, a partir del cual pasa a trabajar en un estado 
de tensión diagonal. 




2.3. PURO DE COLA 
La estructura del puro de cola será de tipo monocasco ya que las características 
de operación de este elemento así lo permiten. 
La estructura monocasco se caracteriza por disponer de dos elementos básicos: 
cuadernas y revestimiento. 
Al igual que en el fuselaje, las cuadernas permiten definir la forma del puro de 
cola y dotar de una cierta rigidez transversal al conjunto. 





Por su parte, el revestimiento está destinado a transmitir los esfuerzos cortantes 
y los esfuerzos de torsión que sufre el puro de cola 
La estructura monocasco del puro de cola se muestra en Figura 3. 
 
 
2.4. TREN DE ATERRIZAJE 
La estructura del tren de aterrizaje se basa en la disposición de un conjunto de 
mecanismos unidos entre sí conformando un conjunto rígido. 
Generalmente, estos mecanismos son estructuras tubulares unidas entre sí de 
una forma determinada formando un conjunto capaz de soportar las cargas y 
vibraciones derivadas de la operación de la aeronave en tierra o debido a las 
operaciones de aterrizaje y despegue. 
La estructura del tren de aterrizaje se muestra en Figura 4. 
 















3. CÁLCULOS ESTRUCTURALES 
3.1. INTRODUCCIÓN 
El análisis estructural que se realizará consistirá en el cálculo de las tensiones 
que se generan en las palas del rotor principal, palas del rotor antipar y el 
fuselaje debido a las distintas cargas aplicadas sobre las mismas para la 
condición de vuelo a punto fijo. 
En primer lugar se realizará una estimación de las tensiones generadas 
aplicando las ecuaciones básicas de resistencia de materiales. 
Posteriormente se ratificarán los resultados obtenidos mediante el diseño de un 
modelo para cada uno de los elementos y el posterior cálculo de las tensiones 
mediante ANSYS. 
 
3.2. ROTOR PRINCIPAL 
3.2.1. Cálculo de momento flector 
Las tensiones generadas en las palas son debidas principalmente al momento 
flector generado por la distribución de sustentación a lo largo de la 
envergadura de la pala mientras que las otras cargas tienen una importancia 
relativa inferior. 
De esta forma se va a calcular el momento flector que se genera en el punto de 
unión de la pala con la cabeza del rotor debido a la sustentación generada. 
La sustentación generada por una sección de espesor dr se puede expresar 
como: 
 = 12 	
 
Donde 
	 = Ω 
 
El coeficiente de sustentación se va a suponer que se mantiene constante a lo 
largo de la envergadura de la pala y que es igual al coeficiente de sustentación 
de la sección x=0,7. 
 =  = , 
 
De esta forma, el momento flector generado por la sustentación con respecto a 
la unión entre la pala y la cabeza del rotor es: 









Desarrollando la expresión anterior y realizando la integración a lo largo de la 
envergadura de la pala se obtiene: 




















8 = 37.666,18 % · ' 
 
3.2.2. Cálculo de la tensión  
El momento obtenido genera una tensión en las palas que se puede calcular 
mediante la siguiente expresión: 




Donde I es la inercia de la sección del perfil y t es el espesor total de la sección 
del perfil. 
) = 8,065 · 10-' 
*
 = 0,12 → * = 39,6 · 10-' 
 
De esta forma, la tensión máxima que se genera en el punto de unión entre la 
cabeza del rotor y la pala del rotor principal se calcula mediante la siguiente 
expresión: 
( = ) ·
*
2 = 924,72 01 
 
3.2.3. Cálculo del ángulo de elevación de pala 
El ángulo de elevación de pala se calcula a partir de imponer que la suma de 
momentos en el punto de unión entre la pala y la cabeza del rotor sea nula. 
Los momentos a considerar son el momento que genera la distribución de 
sustentación a lo largo de la envergadura de la pala y el momento debido a las 
fuerzas centrífugas que aparecen como consecuencia del giro de la pala 
alrededor del eje del rotor principal. 
El momento debido a la fuerza centrífuga aplicada sobre cada elemento de 
pala se calcula mediante la expresión siguiente: 




















El momento debido a la distribución de sustentación a lo largo de la 
envergadura de la pala se calcula mediante la expresión siguiente: 





En este caso, el momento generado por la sustentación tiene sentido opuesto 
al del momento generado por las fuerzas centrífugas. 
A continuación se impone la condición que la suma de momentos debe ser 
nula según la expresión siguiente: 
23 + 7 = 0 
 
Aislando el ángulo 5 de la ecuación se obtiene la siguiente expresión: 






De esta forma, realizando el cálculo se obtiene que el ángulo es: 
5 = 3 · 37.666,1813 · 214
 = 0,18 1 = 10,87º 
 
3.3. ANÁLISIS DEL ROTOR ANTIPAR 
3.3.1. Momento flector 
El cálculo del momento flector asociado al rotor antipar se realiza de forma 
análoga al caso del rotor principal. 
Igualmente se va a suponer que las tensiones generadas en las palas son 
debidas principalmente al momento flector generado por la distribución de 
sustentación a lo largo de la envergadura de la pala mientras que las otras 
cargas tienen una importancia relativa inferior. 
De esta forma se va a calcular el momento flector que se genera en el punto de 
unión de la pala con la cabeza del rotor debido a la sustentación generada. 
El coeficiente de sustentación se va a suponer que se mantiene constante a lo 
largo de la envergadura de la pala y que es igual al coeficiente de sustentación 
de la sección x=0,7. 
<= = <= = > ,?@A 
 
De esta forma, el momento flector generado por la sustentación con respecto a 











Desarrollando la expresión anterior y realizando la integración a lo largo de la 
envergadura de la pala se obtiene: 
@A = Ω

@A@A8 = 348,93 % · ' 
 
3.3.2. Cálculo de tensiones 
El momento obtenido genera una tensión en las palas que se puede calcular 
mediante la siguiente expresión: 
( = @A)@A ·
*@A2  
Donde )@A es la inercia de la sección del perfil y *@A es el espesor total de la 
sección del perfil. 
)@A = 1,944 · 10-B' 
*@A@A = 0,12 → *@A = 15,6 · 10-' 
De esta forma, la tensión máxima que se genera en el punto de unión entre la 
cabeza del rotor y la pala del rotor principal se calcula mediante la siguiente 
expresión: 
( = @A)@A ·
*@A2 = 141 01 
 
3.3.3. Cálculo del ángulo de elevación de pala 
Al igual que en el caso del rotor principal, el ángulo de elevación de pala se 
calcula a partir de imponer que la suma de momentos en el punto de unión 
entre la pala y la cabeza del rotor sea nula. 
Los momentos a considerar son el momento que genera la distribución de 
sustentación a lo largo de la envergadura de la pala y el momento debido a las 
fuerzas centrífugas que aparecen como consecuencia del giro de la pala 
alrededor del eje del rotor antipar. 
El momento debido a la fuerza centrífuga aplicada sobre cada elemento de 
pala se calcula mediante la expresión siguiente: 





















El momento debido a la distribución de sustentación a lo largo de la 
envergadura de la pala se calcula mediante la expresión siguiente: 





En este caso, el momento generado por la sustentación tiene sentido opuesto 
al del momento generado por las fuerzas centrífugas. 
A continuación se impone la condición que la suma de momentos debe ser 
nula según la expresión siguiente: 
23 + 7 = 0 
 
Aislando el ángulo 5@A de la ecuación se obtiene la siguiente expresión: 






De esta forma, se realiza el cálculo y se obtiene que el ángulo de elevación de 
la pala resulta ser el siguiente: 
5@A = 3 · 348,930,98 · 214






4. ANÁLISIS MEDIANTE ELEMENTOS FINITOS 
El análisis mediante elementos finitos tiene como objetivo el de comprobar las 
tensiones que se generan en la raíz de la pala y verificar que la estructura 
soporta las carga a las cuales se encuentra solicitada. Adicionalmente, se 
calcularán los desplazamientos que se generan. 
Para realizar el análisis mediante elementos finitos se ha utilizado el programa 
ANSYS. 
 
4.1. PALAS DEL ROTOR PRINCIPAL 
4.1.1. Consideraciones preliminares 
Para la realización de la simulación mediante elementos finitos del rotor 
principal se han realizado las siguientes consideraciones: 
• Momento de las fuerzas centrífugas:  23 = 50.884 % · ' 
• Momento de la distribución de sustentación: 7 = 37.666,18 % · ' 
 
Los resultados obtenidos se muestran a continuación. 
 
4.1.2. Desplazamiento y ángulo de elevación 
El campo de desplazamientos obtenido mediante la simulación se muestra en 
Figura 5. 
 






El ángulo de elevación calculado se calcula mediante la expresión siguiente: 
5 = arcsin 1,5985,85 = 0,276 1 = 15,84º 
 
4.2. PALAS DEL ROTOR ANTIPAR 
4.2.1. Consideraciones preliminares 
Para la realización de la simulación mediante elementos finitos del rotor antipar 
se han realizado las siguientes consideraciones: 
• Momento de las fuerzas centrífugas:  23 = 20.045 % · ' 
• Momento de la distribución de sustentación: 7 = 348,93 % · ' 
 
Los resultados obtenidos se muestran a continuación. 
 
4.2.2. Desplazamiento y ángulo de elevación 




El ángulo de elevación calculado se calcula mediante la expresión siguiente: 
5@A = arcsin 0,02961,13 = 0,0262 1 = 1,5º 
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1. OBJETIVO DEL ANEXO 
El objetivo principal del presente anexo es el de determinar los materiales más 
adecuados para cada uno de los elementos principales del helicóptero: palas del 
rotor principal, palas del rotor antipar, cabeza del rotor principal, fuselaje, tren de 
aterrizaje y parabrisas. 
Para ello, se determinarán los esfuerzos más importantes a los cuales se ven 









Los materiales utilizados para la construcción y fabricación de helicópteros ha 
sufrido una muy rápida evolución en los últimos años debido, especialmente, a la 
aparición de los materiales compuestos que han permitido que las estructuras 
fueran más ligeras y manteniendo o mejorando las propiedades mecánicas. 
Adicionalmente, las estructuras de los distintos elementos se han adecuado a las 
características de cada elemento. 
 
2.2. ESFUERZOS EN LA ESTRUCTURA DEL HELICÓPTERO 
2.2.1. Palas 
Las palas del rotor principal y del rotor antipar se encuentran unidas al eje de 
rotación a través de la cabeza del rotor constituido por un conjunto de 
elementos que permiten el ensamblaje y sometido a una serie de esfuerzos 
debido a la aplicación de una serie de fuerzas en las palas cuyo origen es 
diverso. 
Primeramente, existe una fuerza centrífuga que es la resultante de la masa de 
la pala en rotación. Si el régimen nominal del rotor es constante, esta fuerza se 
mantiene  constante también. 
A continuación, existen unas fuerzas de resistencia y sustentación de 
naturaleza aerodinámica debido al movimiento del perfil aerodinámico en el 
seno de un fluido. Estas fuerzas generan los siguientes momentos respecto la 
cabeza del rotor: 
• Momento de flexión vertical variable. 
• Momento de flexión horizontal variable. 
• Momento de torsión. 
Finalmente, existen las fuerzas gravitatorias aplicadas sobre las palas que 
generan un momento de flexión pero cuya importancia es negligible en 
comparación con las otras fuerzas aplicadas.  
 
2.2.2. Fuselaje 
El fuselaje es el elemento de soporte y de unión de los distintos elementos del 
helicóptero y que se encuentra sometido a varias cargas importantes. 
Primeramente, existe una fuerza vertical debido a la tracción generada por el 
rotor principal que generalmente se compensa con el peso del mismo para 






A continuación, como consecuencia de aplicar un par sobre el eje del rotor 
principal se genera un momento de la misma magnitud pero de sentido 
opuesto aplicado sobre el fuselaje. 
A continuación, como consecuencia de aplicar un par sobre el eje del rotor 
antipar se genera un momento de la misma magnitud pero de sentido opuesto 
aplicado sobre el fuselaje. 
Finalmente, aparecen una serie de esfuerzos cortantes sobre el fuselaje debido 
al flujo viscoso en movimiento que rodea este componente. 
 
2.2.3. Tren de aterrizaje 
El tren de aterrizaje es el elemento que permite al helicóptero aterrizar sin sufrir 
daños graves o impactos en la estructura principal. 
Las cargas a las cuales se encuentra sometido el tren de aterrizaje son 
aquellas derivadas de realizar los aterrizajes y de la operación o transporte en 
tierra del helicóptero. 
En primer lugar, la principal carga que sufre el tren de aterrizaje es la que se 
deriva de soportar el peso de todos los elementos del helicóptero. 
A continuación, existen una serie de fuerzas mecánicas dinámicas debidas a 
las vibraciones que se generan durante los despegues y aterrizajes. 
Finalmente, también existen una serie de esfuerzos debidos a la retracción y 
extensión del tren de aterrizaje que la estructura debe soportar aunque, 




El parabrisas es un elemento que, si bien no es un componente estructural 
básico, sí que es de vital importancia para la operación del helicóptero y 
cuyos esfuerzos deben ser analizados. Es esencial que este elemento se 
mantenga intacto en todas las condiciones de vuelo previstas ya que es a 
través de él que el piloto tiene visibilidad y puede observar su entorno y se 
permite el vuelo. 
Los principales esfuerzos que se generan en el parabrisas son debidos al 
movimiento del flujo viscoso alrededor de este elemento. 
De forma adicional, el parabrisas debe estar diseñado de forma tal que éste 
no sufra daños importantes debido a los posibles impactos que pueda sufrir 
de distintos elementos durante la operación del helicóptero tales como 








2.3. SELECCIÓN DE MATERIALES 
2.3.1. Tipos de materiales 
Para formar los distintos elementos del helicóptero se van a utilizar los 
siguientes materiales. 
 
2.3.1.1. Aleaciones metálicas 
Las aleaciones son una sustancia homogénea de propiedades metálicas 
compuesta de dos o más elementos y en donde uno de ellos es un metal.   
Las aleaciones metálicas, especialmente las de aluminio, son utilizadas en la 
constitución de estructuras para el sector aeronáutico de forma extensiva 
debido a sus buenas propiedades mecánicas. 
 
2.3.1.1.1. Aleaciones de aluminio 
Las aleaciones de aluminio se obtienen a partir de aluminio y otros 
elementos que permiten mejorar la dureza y, sobre todo, la resistencia 
mecánica del aluminio. 
Dentro de las aleaciones de aluminio, las aleaciones de aluminio con cobre 
y con pequeñas proporciones de magnesio son las más utilizadas para 
aplicaciones aeronáuticas. 
Este tipo de aleaciones presentan las siguientes propiedades: 
• Elevada resistencia mecánica. 
• Elevada tenacidad. 
• Buenas características de fatiga. 
• Fácil mecanizado. 
• Buena maleabilidad y ductilidad. 
• Densidad reducida. 
La aleación de aluminio seleccionada es la aleación 2024-T351. 
Las propiedades de la aleación de aluminio 2024-T351 se muestran en 
Tabla 1. 
 
Densidad 2,78 kg/m3 
Resistencia máxima 469 MPa 
Límite elástico 324 MPa 
Módulo de elasticidad 73,1 GPa 
Tenacidad - 







Considerando las características citadas, los elementos que se constituyen 
de aleación de aluminio es el revestimiento del fuselaje. 
 
2.3.1.1.2. Aleaciones de titanio 
Las aleaciones de titanio se obtienen a partir de titanio y otros elementos 
que permiten mejorar la resistencia mecánica así como para mejorar su 
comportamiento en ambientes corrosivos. 
Este tipo de aleaciones presentan las propiedades siguientes: 
• Baja densidad. 
• Elevado punto de fusión. 
• Muy resistente a la corrosión y oxidación. 
• Elevada tenacidad. 
• Dúctil y maleable. 
La aleación de titanio seleccionada es la aleación Ti-6Al-4Va. 
Las propiedades de la aleación de titanio Ti-6Al-4Va se muestran en Tabla 
2. 
 
Densidad 4,43 kg/m3 
Resistencia máxima 1.170 MPa 
Límite elástico 1.100 MPa 
Módulo de elasticidad 114 GPa 
Tenacidad - 
Tabla 2 - Propiedades mecánicas de la aleación de titanio Ti-6Al-4Va. 
 
Considerando las características citadas, el elemento que se constituyen de 
aleación de titanio es la cabeza del rotor. 
 
2.3.1.2. Materiales compuestos 
Los materiales compuestos presentan unas propiedades mecánicas 
específicas muy elevadas lo cual les confiere una gran ventaja con respecto 
a los materiales tradicionales y las aleaciones ya que permiten conseguir un 









2.3.1.2.1. Resina epoxi 
La resina epoxi es un polímero termoestable que endurece al mezclarse con 
un agente catalizador que se utiliza frecuentemente como matriz de un 
material compuesto. 
Las resinas epoxi son las más utilizadas para la conformación de elementos 
de material compuesto de fibra de carbono, fibra de vidrio y fibra de Kevlar. 
Las principales propiedades de la resina epoxi son los siguientes: 
• Buena resistencia mecánica. 
• Resistencia a la humedad. 
• Resistencia al ataque de fluidos corrosivos. 
• Resistencia a temperaturas elevadas. 
• Excelente resistencia química. 
• Poca contracción en el proceso de curado. 
Se propone a la empresa Hexcel Composites® como suministrador tanto de 
las resinas epoxi como de los refuerzos por su larga y amplia experiencia en 
el campo de los materiales compuestos para aplicaciones aerospaciales. 
La selección de la resina epoxi se ha realizado utilizando la Guía de 
Selección para Aeroespacio de la compañía Hexcel Composites®. 
La resina epoxi seleccionada para conformar las palas tanto del rotor 
principal como del rotor de cola es el HexPly® 913. 
La resina epoxi seleccionada para conformar el resto de estructuras del 
helicóptero es el HexPly® M18. 
Las propiedades de las resinas seleccionadas se muestran en Tabla 3. 
 
Propiedad Hexply® 913 HexPly® M18 
Densidad 1,23 kg/m3 1,16 kg/m3 
Resistencia máxima - - 
Límite elástico 65,5 MPa 61,1 MPa 
Módulo de elasticidad 3,39 GPa 3,5 GPa 
Tenacidad - 193 J/m2 
Tabla 3 - Propiedades de las resinas epoxy HexPly® 913 y HexPly® M18. 
 
2.3.1.2.2. Fibra de carbono 
La fibra de carbono es un material compuesto no metálico de tipo polimérico 
cuyo refuerzo está constituido por fibras de carbono. 
Este tipo de material se caracteriza por disponer de unas propiedades 






comportamiento mecánico excelente con un peso muy reducido. Además 
resulta ser un material con un comportamiento estructural excelente bajo 
condiciones de elevadas cargas estáticas y condiciones de fatiga. 
En general, la fibra de carbono se caracteriza por disponer de las siguientes 
propiedades: 
• Elevada resistencia mecánica. 
• Densidad reducida. 
• Resistencia a agentes externos. 
• Gran capacidad de aislamiento térmico. 
• Buenas propiedades ignífugas 
• Resistencia a variaciones de temperatura. 
La fibra de carbono seleccionada es el Hexcel® G0803. 
Las propiedades de la fibra de carbono seleccionada se muestran en Tabla 
4. 
 
Densidad 1,79 kg/m3 
Resistencia máxima 4070 MPa 
Límite elástico - MPa 
Módulo de elasticidad 228 GPa 
Tenacidad - 
Tabla 4 - Propiedades de la fibra de carbono Hexcel® G0803. 
 
Considerando las características citadas, los elementos que se constituye 
de fibra de carbono son los elementos internos de la estructura del fuselaje. 
 
2.3.1.2.3. Fibra de Kevlar 
Las fibras de Kevlar son fibras constituidas a partir de poliamidas 
aromáticas con una estructura perfectamente regular. 
Las fibras de Kevlar se caracterizan, principalmente, por una resistencia 
muy elevada a los impactos. Por ello, el uso másd frecuente de las fibras de 
Kevlar es para la constitución de aquellos elementos con una mayor 
probabilidad de sufrir impactos. 
En general, las fibras de Kevlar se caracterizan por disponer de las 
siguientes propiedades: 
• Elevada rigidez estructural 
• Conductividad eléctrica reducida 






• Contracción termal reducida 
• Dureza elevada 
• Excelente estabilidad dimensional 
• Alta resistencia al corte 
• Resistencia a impacto muy elevada. 
La fibra de Kevlar seleccionada es el Hexcel® 21226. 
Las propiedades de la fibra de carbono seleccionada se muestran en Tabla 
5. 
 
Densidad 1,44 kg/m3 
Resistencia máxima 3000 MPa 
Límite elástico - MPa 
Módulo de elasticidad 112 GPa 
Tenacidad - 
Tabla 5 - Propiedades de la fibra de Kevlar Hexcel® 21226. 
 
Considerando las características citadas, los elementos constituidos del 
helicóptero constituidos a partir de fibras de Kevlar son el estabilizador 
horizontal y la deriva vertical. 
 
2.3.1.3. Materiales plásticos 
2.3.1.3.1. Lexan 
La denominación de Lexan® hace referencia a una resina termoplástica de 
policarbonato de alta durabilidad y excelentes características mecánicas 
creado por la empresa General Electric Plastics®. 
Las principales características del Lexan® son las siguientes: 
• Densidad reducida. 
• Muy elevada resistencia a impactos. 
• Elevada resistencia a la temperatura y rayos ultravioleta 
• Calidad óptica elevada. 
El modelo de Lexan seleccionado es el Lexan® 955A de la empresa 
SABIC®. 
Las propiedades del Lexan® 955A se muestran en Tabla 6. 
 






Resistencia máxima 65 MPa 
Límite elástico 63 MPa 
Módulo de elasticidad 2,35 GPa 
Tenacidad 60.000 J/m2 
Tabla 6 - Propiedades del Lexan 955 A. 
 
Considerando las características citadas, el elemento que se constituye de 
Lexan® 955A es el parabrisas de la cabina y las ventanas. 
 
 
 
